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Résumé
L’endurance d’un aéronef, correspondant à la durée maximale durant laquelle ce dernier peut rester
en vol, est un paramètre fondamental pour caractériser la performance d’un plus lourd que l’air. De-
puis l’apparition des panneaux photovoltaïques et leurs premières utilisations sur des aéronefs, l’idée
d’une endurance virtuellement infinie, uniquement restreinte par des considérations de maintenance,
fait son chemin au sein de la communauté aéronautique. Cette idée, matérialisée dans le concept de
pseudo-satellite de haute altitude (High Altitude Pseudo-Satellite ; HAPS) se heurte toutefois à des
verrous technologiques persistants qui empêchent, aujourd’hui encore, son avènement malgré plu-
sieurs décennies de recherche et développement. Parmi ces verrous, l’un des plus complexes à appré-
hender concerne la performance aéroélastique de ce type d’aéronef. En effet, la recherche drastique
de performance, tant sur le plan aérodynamique et structural que sur la surface de captation solaire of-
ferte, impose la conception de voilures à grand allongement extrêmement légères. Ces dernières sont
alors nécessairement très souples, souplesse qui les rend particulièrement vulnérables à des interac-
tions fluides/structures potentiellement destructrices comme le flottement ou la divergence statique
en torsion. Les solutions classiques de conception, permettant de se prémunir de ces phénomènes
dangereux, reposent principalement sur la modification de la répartition de masse et la rigidification
des structures, ce qui pénalisent généralement le bilan de masse de l’aéronef et sont donc à proscrire.
Dans ce contexte, l’utilisation des spécificités des matériaux composites, largement utilisés pour ce
type de structure en raison de l’excellent rapport performance/masse qui les caractérisent, est une
piste prometteuse. Parmi ces spécificités, l’anisotropie représente un choix intéressant dans la mesure
où elle permet de coupler le comportement en flexion et en torsion d’une voilure et ainsi de modifier
son comportement aéroélastique. Cette technique, appelée tissage aéroélastique, nécessite des outils
de modélisation dédiés, à la fois pour prendre en compte l’anisotropie des matériaux employés et
les grands déplacements et grandes rotations subies des structures très flexibles. Ce type de modèle,
d’ordre réduit en raison du coût de calcul exorbitant que représenterait encore une approche haute
fidélité, fait actuellement l’objet d’un effort de recherche important concourant à cette quête d’une
endurance infinie. L’un de ces modèles d’ordre réduit, couplant une théorie de poutre anisotrope en
grand déplacement et grande rotation à un modèle aérodynamique instationnaire, est développé dans
ces travaux sous le nom de GEBTAero. Pour répondre au défi de complexité d’une voilure composite
optimisée pour le concept de HAPS, l’accent est mis sur la performance de calcul et l’interopérabilité
du modèle avec le choix d’une approche open source et son implémentation au sein d’une plateforme
d’optimisation multidisciplinaire. La précision et la rapidité du programme sont évaluées à l’aide de
cas tests issus de la littérature, en comparaison à d’autres modèles adaptés à cette physique. Ces ré-
sultats sont complétés par une campagne d’essais en soufflerie conduite à l’École de l’Air sur des
plaques planes très souples, métalliques et composites, permettant ainsi à la fois de tester le code de
calcul et d’abonder les résultats expérimentaux de la littérature. Le modèle est alors utilisé pour pro-
duire des solutions optimales de voilures à géométrie simple utilisant le tissage aéroélastique, mettant
ainsi en valeur le gain substantiel de performance que cette technique permet.
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aéroélasticité, matériaux composites, tissage aéroélastique, aile à grand allongement, drone HALE,
HAPS, optimisation
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Abstract
Aircraft endurance, which is the maximal duration of a flight, is a key feature of an heavier-than-air.
Since the invention of photovoltaic cells and their first use on aircraft, the idea of a virtually infinite
endurance, only restrained by maintenance issues, gain ground in the aviation community. This idea,
materialised in the High Altitude Pseudo Satellite (HAPS) concept, is facing persistent technological
barriers, preventing its achievement, despite decades of research and development. Among these bar-
riers, one of the most complex to face is the aeroelastic performance of this type of aircraft. Indeed,
the overwhelming need for performance in terms of aerodynamics, structures and available surface
for solar cells, leads to the design of a lightweight high aspect-ratio wing. It results in a very flexi-
ble airframe, particularly vulnerable to destructive fluid/structure interactions like flutter or torsional
divergence. Classical solutions designed to push further aeroelastic critical speed mostly rely on the
stiffening of the airframe or the adjustment of mass distribution. Both options are detrimental to mass
balance which is a key feature of HAPS. In that context, using composite materials specific features
appears to be a suitable alternative. Among them is the anisotropy which is an interesting approach
insofar as it permits the coupling of the bending and twisting behaviour of the wing and then to
modify aeroelastic performances. This technology, namely the aeroelastic tailoring, requires specific
modelling tools, for taking into account both material anisotropy and large displacement and rotation
of the wing. The type of model, still of reduced order because of the prohibitive cost of a high fidelity
model, is under extensive research since it contributes to the goal of an infinite endurance. One of
theses reduced order models, coupling a large displacement and large rotation anisotropic beam the-
ory with an unsteady aerodynamic theory is developed in this work. In order to face the challenge of a
HAPS optimised airframe, a particular emphasis is being placed on its computation performance and
interoperability, thanks to an open source implementation suitable for use within a multidisciplinary
optimisation framework. Accuracy and computation speed are assessed using test cases from liter-
ature and compared to other suited reduced order models. These results were completed by a wind
tunnel test campaign conducted in École de l’Air on flexible flat plate, both metallic and composite,
thereby enabling both program testing and literature results contribution. Lastly, the model is used to
produce a simple shape optimised wing, highlighting aeroelastic performance gains provided by this
technology.
Keywords
aeroelasticity, composite materials, aeroelastic tailoring, HALE drone, high-aspect-ratio wing, op-
timisation
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1. Introduction
Les récentes évolutions technologiques associées au secteur aéronautique ouvrent la voie de concepts
innovants parmi lesquels figure le drone pseudo-satellite (en anglais High Altitude Pseudo-Satellite :
HAPS). En effet, les progrès réalisés notamment dans le domaine des panneaux photovoltaïques, du
stockage de l’énergie ou des matériaux composites, rendent désormais concevable un vecteur aérien
capable de rester en vol pour une durée illimitée, ou du moins pour une durée de l’ordre de l’an-
née, contrainte uniquement par des questions de maintenance. Les applications pour un tel concept
sont nombreuses, notamment dans le domaine de l’observation et des télécommunications. L’altitude
de vol nominale d’un tel vecteur serait de l’ordre de 20 km ce qui présente de multiples avantages
comme la quasi absence de trafic aérien, une distance idéale pour réaliser une observation de la Terre
ou encore une capacité de couverture accrue pour des moyens de télécommunications (Fig. 1.1).
Deux types de plateformes sont envisageables pour une telle application. Il peut s’agir de plus légers
que l’air, ballons ou dirigeables stratosphériques, comme par exemple le projet de ballons stratosphé-
riques “Loon” de 15 m de diamètre de la firme Google ou le dirigeable solaire “Stratobus” de 100
m de long en cours de développement par Thales Alenia Space avec pour objectif une endurance de
5 ans. Le deuxième type concerne les plus lourd que l’air à savoir les drones solaires HALE (Haute
Altitude Longue Endurance) à voilure fixe qui font l’objet de ces travaux.
FIGURE 1.1. – Position d’un HAPS dans l’atmosphère.
Figure 1.1. – HAPS position in the atmosphere.
Une plateforme de ce type permettrait de remplacer cinq drones MALE (Moyenne Altitude Longue
Endurance) et rendrait possible la couverture du territoire français hexagonale à l’aide de quatre à cinq
vecteurs uniquement [Ces06, MB10].
Le critère de performance à optimiser pour réaliser ce concept est l’endurance que l’on définira
ici comme la durée séparant le décollage de l’atterrissage. Cette endurance est directement liée à la
quantité d’énergie pouvant être embarquée, c’est pourquoi l’aéronautique actuelle s’appuie encore
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très largement sur des énergies fossiles comme le kérosène en raison de leur grande densité énergé-
tique (Fig. 1.2).
FIGURE 1.2. – Comparaison des sources d’énergie disponibles pour les drones (diagramme de Ra-
gone) : puissance spécifique en fonction de la masse spécifique, en échelles logarith-
miques.
Figure 1.2. – Comparison of the energy sources available for drones (Ragone diagram): specific
power versus specific mass in logarithmic scale.
Toutefois, malgré les gains incrémentiels de consommation obtenus par l’amélioration des mo-
torisations et par l’allègement des structures, cette technologie ne permet pas de régénérer même
partiellement la quantité d’énergie embarquée au départ, à moins d’avoir recours au ravitaillement en
vol. Cette technique est largement utilisée en aéronautique militaire mais reporte la limitation d’en-
durance sur l’aéronef ravitailleur d’une part et impose un recoupement du domaine de vol des deux
aéronefs d’autre part. C’est dans ce contexte que des solutions s’appuyant sur l’énergie électrique,
éventuellement complétées par un stockage réversible d’hydrogène, semblent pertinentes dans la me-
sure où la régénération de l’énergie stockée est possible grâce à l’emport de cellules photovoltaïques.
Ce concept prometteur est étudié depuis le milieu des années 80 mais n’est à ce jour toujours pas
commercialement exploité. Outre les performances encore limités des panneaux solaires, l’un des ver-
rous technologiques qui s’oppose encore à l’avènement de ce concept réside dans sa vulnérabilité aux
instabilités aéroélastiques. En effet, la faible puissance propulsive disponible oblige à optimiser dras-
tiquement les performances aérodynamiques et structurales de l’aéronef. Cela conduit à concevoir sur
le plan aérodynamique une voilure à grand allongement maximisant la finesse et sur le plan structural
à minimiser la masse en privilégiant l’emploi de matériaux composites type carbone/epoxy. Il en ré-
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sulte un aéronef doté d’une voilure nécessairement très souple pour espérer afficher des performances
suffisantes à un vol de durée illimitée, d’où une performance aéroélastique souvent médiocre.
L’histoire des principaux projets de drones solaires est résumée dans [Not08, KM18], on peut citer
notamment le projet ERAST de la NASA datant du début des années 90 pour lequel l’objectif affiché
était de réaliser un vol de 6 mois consécutifs au-delà de 18 km d’altitude. Ce programme atteindra
son point culminant avec la conception du drone Helios équipé d’une pile à combustible réversible
autorisant le vol de nuit. D’une envergure de 75 m pour une masse totale inférieure à 930 kg, ce drone
affiche une vitesse de croisière de l’ordre de 35 km/h au niveau de la mer mais approche les 270
km/h à haute altitude (29,5 km atteint le 13 août 2001). Le 26 juin 2003, un vol d’essai se soldera par
la destruction de l’appareil (Fig. 1.3), l’enquête aboutit à la conclusion d’une instabilité d’un mode
d’oscillation en tangage couplé à un mode de déformation structural [NBPD+04].
FIGURE 1.3. – Accident du drone solaire de la NASA Helios le 26 juin 2003 [NBPD+04].
Figure 1.3. – NASA solar drone Helios accident on June 26 2003 [NBPD+04].
Cet accident constitue un évènement fondateur de la recherche en aéroélasticité non linéaire, l’une
des conclusions de l’enquête étant l’inadéquation des modèles employés pour calculer les vitesses
critiques d’instabilité et le besoin d’outils adaptés aux voilures souples à grand allongement. Depuis
lors, plusieurs projets ont vus le jour dans le domaine des HAPS. On peut citer entre autres le projet
Aquila de la société Facebook ou le drone Solara 50 de la firme Google (Fig. 1.4). Ces derniers ont
depuis été abandonnés, les deux ayant subis des accidents en cours de développement. Dans le cas
du drone Aquila c’est un couplage entre l’élasticité de la structure, les forces inertielles, les forces
aérodynamiques et les commandes de vols automatiques de l’aéronef (aéroservoélasticité) 1 qui est à
l’origine de l’accident d’après la commission d’enquête du NTSB
De nos jours, les projets les plus prometteurs s’appuient sur des drones aux dimensions plus mo-
destes. Le concept le plus avancé est sans doute la famille des drones Zephyr de la société Airbus
D&S. La version 7 (Fig. 1.4) affiche une envergure de 22,5 m pour une masse 53 kg permettant une
charge utile d’environ 2,5 kg. Ce modèle est le détenteur officiel du record d’endurance avec un vol
de 14 jours consécutifs (336 heures 22 minutes et 8 secondes du 9 au 23 juillet 2010). Le programme
Zephyr a battu son propre record avec le modèle 8 au cours d’un vol de 25 jours 23 heures et 57
minutes réalisé en août 2018. La performance est en cours de validation par la FAI (Fédération Aé-
ronautique internationale) 2. À titre de comparaison, le record d’endurance pour un aéronef piloté est
détenu par le Rutan Voyager en 216 heures 6 minutes et 43 secondes en décembre 1986, suivi par le
Solar Impulse qui réalise la performance sans énergie fossile en 117 heures et 51 minutes en juillet
2015. Parmi les projets de HAPS, on peut également citer le drone ApusDuo de la société américaine
UAVOS disposant de deux voilures en tandem sans gouvernes (la dirigeabilité est assurée par défor-
mation des voilures). Il affiche une envergure de 15 m et une masse totale de 23 kg pour une charge
utile de 2 kg. Un premier vol d’essai d’un prototype de 10 m d’envergure a été réalisé en octobre
2018.
À travers ces quelques exemples, notamment au regard des multiples accidents rencontrés, on peut
1. Rapport d’accident du NTSB : https ://www.ntsb.gov/_layouts/ntsb.aviation/brief.aspx?ev_id=20160701X62525
2. https ://faaioorg/records
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FIGURE 1.4. – Projets de drones HAPS avec dimensions comparées à l’Airbus A320-200 [KM18].
Figure 1.4. – Comparison of the different geometries of solar drones with an Airbus A320-200
[KM18, KM].
voir la difficulté toujours prégnante à mettre au point un drone solaire HAPS de grande dimensions
exempt d’instabilités aéroélastiques dans l’intégralité de son domaine de vol. Dans une approche
de conception disciplinairement cloisonnée, l’optimisation des performances aérodynamiques d’une
part (grand allongement) et des performances structurales d’autre part (structure souple), se fait au
détriment des performances aéroélastiques avec des vitesses critiques d’instabilité dangereusement
basses. Or les solutions classiques permettant de repousser ces vitesses limites consistent générale-
ment à rigidifier la structure ou à modifier la répartition de masse. Celles-ci se font au détriment du
bilan de masse, paramètre directement lié à la performance en endurance. Des solutions innovantes
sont à chercher pour repousser ces vitesses critiques sans obérer l’endurance. L’une d’elle repose sur
le concept de tissage aéroélastique. Celui-ci, qui sera détaillé par la suite, consiste à exploiter l’aniso-
tropie des matériaux composites stratifiés pour générer des couplages structuraux entre les différents
modes de sollicitation de la voilure, notamment entre la flexion générée par la portance et la torsion
qui détermine l’incidence locale de la voilure qui, à son tour, influe sur la valeur de la portance. La
boucle de rétroaction ainsi générée peut constituer une méthode passive de stabilisation aéroélastique.
Cette technologie implantée sur des voilures souples à grand allongement nécessite à la fois, pour être
correctement modélisée, de prendre en compte les aspects liés au grand déplacement et grande ro-
tation de la structure ainsi que ceux liés au caractère anisotrope des matériaux employés. De telles
contraintes, auxquelles s’ajoutent les coûts de calculs associés au besoin d’optimisation de l’orienta-
tion des fibres du composite, sont très exigeantes en terme de simulation numérique et rendent très
difficiles l’emploi de méthodes haute fidélité. Dans ce contexte, le développement d’un modèle aé-
roélastique non linéaire anisotrope d’ordre réduit apparaît comme un outil pertinent concourant à la
pleine réalisation du concept de HAPS. Pour être utilisable dans un contexte de conception aéro-
nef, cet outil doit être pensé dans une approche d’optimisation multidisciplinaire afin d’atteindre les
objectifs extrêmement ambitieux qu’impose une endurance quasi illimitée.
Les travaux objets du présent mémoire détaillent la conception, l’implémentation, la validation
et l’emploi d’un tel modèle capable de simuler l’utilisation du tissage aéroélastique dans le cadre de
l’optimisation de la performance aéroélastique d’un drone HAPS. Le chapitre 2 présente une synthèse
bibliographique des phénomènes aéroélastiques, plus particulièrement appliquée aux voilures souples
composites à grand allongement. Le code de calcul implémentant un modèle aéroélastique d’ordre
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réduit développé dans ces travaux est détaillé dans le chapitre 3, la validation des résultats produits
par des cas tests de référence est présentée dans le chapitre 4. Parallèlement, le chapitre 5 traite d’une
campagne d’essai en soufflerie menée sur des plaques souples à grand allongement, métalliques et
composites, les résultats ainsi produits sont comparés à ceux générés par le modèle. Enfin, Le chapitre
6 détaille l’implémentation du modèle dans un environnement d’optimisation multidisciplinaire, étape
indispensable à l’utilisation des résultats de ces travaux dans un contexte de conception aéronef.
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2. Aéroélasticité des voilures souples
composites à grand allongement
2.1. Interactions ﬂuide/structure
L’aéroélasticité est un cas particulier d’un domaine d’étude plus vaste qu’est celui des interactions
fluide/structure. Cette discipline, à l’interface de la mécanique des fluides et de la mécanique du so-
lide, se consacre à l’étude des phénomènes pour lesquels la séparation de l’étude fluide d’un côté et
solide de l’autre n’est pas licite, c’est-à-dire à chaque fois que le fluide interagit avec le solide. Ce
champ disciplinaire recouvre un nombre très varié de phénomènes, aussi bien dans le domaine de
l’aéronautique, du génie civil, du bio-engineering, avec par exemple les instabilités de voilures, de
ponts, le mouvement de câbles immergés, l’écoulement de liquide autour de faisceaux de tubes dans
l’industrie nucléaire ou encore les interactions entre les micro-déformations d’une peau de dauphin
et de l’eau environnante. Parmi l’ensemble de ces types d’interactions, une discipline particulière
s’intéresse à celles qui mettent en jeu des solides déformables avec un écoulement d’air, c’est l’aé-
roélasticité. Cette dernière se concentre donc sur l’interaction entre les forces aérodynamiques, les
forces inertielles et l’élasticité de la structure. Suivant les modalités de l’interaction (Fig. 2.1), l’aé-
roélasticité peut être statique ou dynamique. Elle concerne plus particulièrement deux types d’objets
à savoir les ouvrages d’art, notamment les ponts, et les structures aéronautiques.
L’étude de ces interactions est motivée par le caractère souvent dramatique qu’elles revêtent. Parmi
les exemples les plus célèbres ont peut citer l’effondrement du pont du détroit de Tacoma survenu aux
États-Unis le 7 novembre 1940 [BS91]. Ce dernier s’est mis à osciller en torsion avec des amplitudes
croissantes jusqu’à atteindre la ruine de la structure. Cet accident est emblématique de la méconnais-
sance des phénomènes aéroélastiques dans la mesure où ce dernier est encore trop souvent expliqué
par un phénomène de résonance. Or, la rupture de cet ouvrage n’a pas été causé par une source d’ex-
citation périodique mais bien par un vent établi. Les causes de la rupture ont longtemps fait débat au
sein de la communauté scientifique. Un consensus s’est depuis établi pour conclure à un instabilité
de flottement de décrochage en torsion [Des07].
En aéronautique, il existe de nombreux exemples d’interactions s’étant soldées par la destruction
de l’appareil. Deux phénomènes principaux ressortent plus particulièrement à savoir la divergence en
torsion et le flottement par couplage de mode aussi appelé flutter (de l’anglais battement d’ailes). Ces
phénomènes étaient particulièrement présents dans les débuts de l’aéronautique, à une époque où les
structures étaient encore très flexibles. Avant même le premier vol des frères Wright en 1903, des
récits rapportent la même année ce qui s’apparente à une divergence en torsion de la voilure survenue
sur l’appareil de Langley. Pour ce qui est du flottement, le premier cas documenté remonte à 1916 sur
le bombardier biplan Handley Page 0/400 [Lan16]. L’entre-deux guerres a été une période importante
pour l’appréhension de ces phénomènes. En effet, les performances en vitesse ayant augmenté plus
vite que la rigidité des structures, de nombreux accidents sont survenus, en particulier dans le monde
des avions de vitesse (Air Racers) comme le Curtis R6 en 1924 ou le Gee Bee en 1931 [GRI81].
Pour ce qui est de la période suivant la deuxième guerre mondiale, les phénomènes rencontrés ont
évolués avec des instabilités liées à la compressibilité pour des vitesses proches de Mach 1. Dans
l’aviation militaire, les modifications d’inerties et d’efforts aérodynamiques induites par les emports
externes (réservoirs de carburant, armement, pod de reconnaissance...) ont également été une source
de phénomènes aéroélastiques à appréhender sur des aéronefs déjà en service, parfois longtemps
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FIGURE 2.1. – Principe des interactions aéroélastiques.
Figure 2.1. – Aerolastic interaction principles.
après leur phase de conception. Sur la période 1947-1956, le NACA a relevé 55 incidents liés à des
instabilités de flottements sur des aéronefs militaires américains [GRI81]. Plus proche de nous, un
flottement de l’empennage horizontal d’un prototype du chasseur Mirage F1 à coûté la vie à son
pilote d’essai René Bigand le 18 mai 1967.
2.2. Classiﬁcation des interactions ﬂuide/structure
Au-delà de ces premiers exemples, d’autres types de phénomènes aéroélastiques existent, avant
d’en réaliser l’étude il est donc nécessaire de les classifier. Un critère commun de classification
consiste à caractériser la nature de l’interaction fluide/structure impliquée. On distingue alors trois
catégories.
2.2.1. Vortex Induced Vibrations (VIV)
Les phénomènes de détachement tourbillonnaire à l’arrière d’un solide immergé dans un écoule-
ment peuvent être périodiques. C’est le cas par exemple pour les allées de tourbillons de Kármán qui
s’observent dans certaines conditions pour des corps non profilés [HS02, LHdL05, BPH06, GBB16]
ou des corps profilés en écoulement décollé. Dans ce cas, les efforts aérodynamiques sont caractérisés
par une composante périodique. Si la fréquence de celle-ci se rapproche d’une fréquence propre du
solide, il peut en résulter un phénomène de résonance. Ce phénomène est amplifié par un mécanisme
non linéaire d’accrochage caractérisé par une plage de vitesse plus ou moins importante pour laquelle
la fréquence de détachement tourbillonnaire va coïncider avec la fréquence propre du solide. En pra-
tique, la fréquence de détachement peut ne pas être unique et se répartir sur un spectre plus ou moins
large. C’est le cas notamment dans le phénomène de tremblement d’une voilure proche du décrochage
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(buffeting). Avec l’augmentation de l’incidence, de plus en plus de tourbillons se détachent de la voi-
lure ce qui produit des efforts aérodynamiques instationnaires. Ce phénomène est d’ailleurs un moyen
d’alerter le pilote sur l’incidence excessive de l’aéronef et sur l’imminence du décrochage. Ces décol-
lements locaux peuvent également être provoqués à faible incidence par des effets de compressibilité
à l’approche du Mach. Du fait de l’étalement du spectre d’excitation, peu de configurations s’avèrent
dangereuses. On peut citer toutefois le cas du tremblement de l’empennage horizontal pour lequel la
variation des efforts de portance a un impact sur la mécanique du vol de l’aéronef [Fun02].
2.2.2. Turbulence Induced Vibrations (TIV)
Lorsque l’écoulement est turbulent (paragraphe 2.3.1), les variations locales présentes dans le
champ des vitesses génèrent un spectre d’excitation de la structure. En pratique, ce spectre est large
et il est peu probable que suffisamment d’énergie soit concentrée sur des fréquences propres du solide
pour produire de fortes vibrations, à moins de considérer des structures particulièrement vulnérables.
2.2.3. Movement Induced Vibrations (MIV)
C’est principalement à cette troisième catégorie d’interaction que nous allons nous intéresser. En
effet, cette dernière est particulièrement redoutable dans la mesure où elle ne repose pas sur une source
d’excitation extérieure présente dans l’écoulement comme c’est le cas pour les deux premières. L’ap-
parition des oscillations s’explique plutôt par des phénomènes d’instabilités statiques ou dynamiques
pouvant se produire quelque soit la nature de l’écoulement (laminaire/transitionnel/turbulent).
Ce type d’interactions se caractérise par des grandeurs ajoutées générées par les forces fluides
[DL01]. En effet, pour un système masse/ressort/amortisseur discret à un degré de liberté (ddl) x, la
mise en équation par le principe fondamental de la dynamique (PFD) donne :
msysx¨+ csysx˙+ ksysx = Ff lu (2.1)
avec msys la masse du système, csys son amortissement et ksys sa raideur.
En décomposant les efforts fluides comme suit :
Ff lu = ma jx¨+ ca jx˙+ ka jx+F0
avec ma j la masse ajoutée, ca j l’amortissement ajouté, ka j la raideur ajoutée et F0 le reliquat de la
force fluide, on peut réécrire l’équation 2.1 :
(msys−ma j)x¨+(csys− ca j)x˙+(ksys− ka j)x = F0
On notera que l’équation 2.1 se réécrit sous forme réduit :
x¨+2ξω0x˙+ω20 x =
F
m
pour faire apparaître ω0 =
√
ksys/msys la pulsation propre du système et ξ = csys/
(
2
√
ksysmsys
)
son
amortissement réduit (ou taux d’amortissement).
On voit alors comment, sur cet exemple simple, des composantes de la force fluide dépendant
du ddl et de ses dérivés vont modifier en apparence les propriétés intrinsèques du système que sont
son inertie, son amortissement et sa raideur. Ce principe s’étend aux systèmes à deux ddl (nombre
minimum pour mettre en évidence un flottement par couplage de modes), n ddl et aux systèmes
continus.
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2.3. Étude adimensionnelle
Parallèlement à cette première classification sur la nature de l’interaction fluide/structure, il est
nécessaire de définir des critères pertinents permettant de justifier la formulation des efforts fluides.
Ces critères s’appuient sur l’utilisation de nombres sans dimension adaptés à la physique étudiée.
On considère ici quatre nombres sans dimension, à savoir de Reynolds, de Strouhal, de Mach et la
fréquence réduite.
2.3.1. Nombre de Reynolds
Le nombre de Reynolds Re représente le rapport entre les efforts d’inertie et les efforts visqueux.
Il est défini par :
Re =
ρUL
µ
avec ρ la masse volumique du fluide, U la vitesse de l’écoulement fluide, L la dimension caractéris-
tique du solide et µ la viscosité dynamique du fluide.
Ce nombre permet de caractériser la nature de l’écoulement fluide. Pour des Reynolds croissant
l’écoulement est :
– laminaire : écoulement organisé et prédictible ;
– transitionnel : écoulement pour lequel une petite perturbation va commencer à modifier l’en-
semble du champ de vitesse ;
– turbulent : écoulement désorganisé et non prédictible pour lequel une petite perturbation en-
gendre de grandes modifications.
Ce nombre est surtout pertinent pour les instabilités de type TIV (paragraphe 2.2.2)
2.3.2. Nombre de Strouhal
Le nombre de Strouhal St représente le rapport entre la longueur caractéristique du solide et la
distance caractéristique parcourue par le fluide en écoulement. Il est défini par :
St =
Tf lu
Tre f
=
L
UTre f
avec Tf lu la période caractéristique du fluide en écoulement qui correspond au temps de balayage
par la particule fluide du solide de longueur caractéristique L à une vitesse U et Tre f la période de
référence du fluide (indépendamment du solide). La valeur de ce nombre a un impact sur la fréquence
des détachements tourbillonnaires et donc sur les interactions de type VIV.
2.3.3. Nombre de Mach
Le nombre de Mach Ma représente le rapport entre la vitesse de l’écoulement et la célérité du son.
Il est défini par :
Ma =
U
c f lu
avec c f lu la célérité du son dans le fluide. Selon la valeur de ce nombre, les effets dus à la compres-
sibilité du fluide sont plus ou moins importants. Il est d’usage de les négliger pour un nombre de
Mach inférieur à 0,3. En pratique, les nombre de Mach rencontrés sur les drones HALE solaires sont
toujours inférieurs à cette valeur limite si bien que les écoulements seront considérés incompressibles
par la suite.
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FIGURE 2.2. – Classification des phénomènes aéroélastiques en fonction de la fréquence réduite.
Figure 2.2. – Aeroelastic phenomena classification depending on the reduced frequency.
2.3.4. Fréquence réduite
La fréquence réduite représente le rapport entre la période caractéristique du fluide et la période
caractéristique du solide. Ce nombre sans dimension est fondamental pour classifier les différentes
formes d’interactions fluide/structure, notamment celles de type MIV. Elle est définie par :
fr =
Tf lu
Tsol
avec Tsol la période caractéristique du solide définie comme l’inverse de la fréquence de vibration du
solide fsol . On peut réécrire la fréquence réduite :
fr =
L/U
1/ fsol
=
L fsol
U
Selon la valeur de cette fréquence réduite, il est possible de formuler des hypothèses simplificatrices
sur la dynamique du fluide ou sur celle du solide permettant ainsi de segmenter l’étude des différents
phénomènes. Les différentes classes usuelles d’hypothèses sont présentes sur la figure 2.2 et sont
détaillées au paragraphe 2.4.
Une autre échelle de classification existe et repose sur la vitesse réduite Ur. Ce nombre sans dimen-
sion correspond à l’inverse de la fréquence réduite fr définie supra, ce qui aboutit à définir les mêmes
classes d’hypothèses que celles de la figure 2.2 mais en les classant dans l’ordre inverse.
2.4. Classiﬁcation des phénomènes aéroélastiques
Afin de décrire la physique des phénomènes qui entrent en jeu en aéroélasticité des voilures, une
approche commune consiste à utiliser une représentation physique la plus simple possible que l’on
appelle le “profil type” (Fig. 2.3). Il s’agit d’un profil aérodynamique 2D pour lequel la rigidité
en flexion de l’aile est matérialisée par un ressort de traction orienté verticalement et la rigidité en
torsion par un ressort de torsion associé à la rotation dans le plan. Les efforts de traînée et la souplesse
suivant l’axe associé sont négligés. La rigidité suivant la direction de la portance est assimilée à la
rigidité en flexion de la voilure, hypothèse licite pour des incidences faibles. On distingue trois points
remarquables :
– le centre de gravité G ;
– le centre élastique O (point d’application du ressort de torsion) ;
– le foyer aérodynamique F .
Les efforts aérodynamiques 2D sont ceux de la théorie des profils minces, le foyer est donc placé au
quart avant de la corde, point pour lequel le moment aérodynamique statique est constant, voire nul
lorsque le profil est symétrique. Ce dernier est paramétré comme suit :
– c la corde,
– α l’angle d’incidence,
– e la distance entre le foyer et le centre élastique (positif quand le foyer est plus proche du bord
d’attaque que le centre élastique)
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FIGURE 2.3. – Définition du “profil type”.
Figure 2.3. – “Typical airfoil” definition.
– d la distance entre le centre de gravité et le centre élastique (positif quand le centre de gravité
est plus proche du bord d’attaque que le centre élastique).
La mise en équation de ce système à deux ddl est réalisé au centre élastique O en appliquant le
principe fondamental de la dynamique :
mz¨+ kzz+mdα¨ = Fz (2.2)
IOα¨+ kαα+mdz¨ = MO (2.3)
avec m la masse du profil, IO le moment d’inertie de rotation autour de O, kz la rigidité de flexion, kα
la rigidité de torsion, Fz l’effort aérodynamique linéique de portance et MO le moment aérodynamique
calculé au point O. Les efforts aérodynamiques sont définis comme suit :
Fz =
1
2
ρcU2Cl
MO =
1
2
ρcU2Cm+ eFz
avec Cl le coefficient de portance du profil et Cm le coefficient de moment calculé au foyer aérodyna-
mique. Ils sont développés linéairement selon les deux ddl du problèmes et leurs dérivées première et
seconde :
Cl =Cl,αα+Cl,α˙ α˙+Cl,α¨ α¨+Cl,zz+Cl,z˙z˙+Cl,z¨z¨
Cm =Cm,αα+Cm,α˙ α˙+Cm,α¨ α¨+Cm,zz+Cm,z˙z˙+Cm,z¨z¨
La forme du développement est fonction de la gamme de fréquence réduite étudiée.
2.4.1. Aéroélasticité statique
En aéroélasticité statique ( fr → 0), les effets d’inertie sont négligés, seul le couplage entre l’élas-
ticité de la structure et les efforts aérodynamiques sont pris en compte. De plus, les efforts aérody-
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namiques considérés sont statiques. Deux phénomènes peuvent être mis en évidence dans ce cadre
à savoir la divergence en torsion et l’inversion des commandes. Cette dernière n’est pas détaillée
dans cette étude, il s’agit de l’atténuation, puis de l’annulation et enfin de l’inversion de l’effet d’une
gouverne d’une voilure souple lorsque la vitesse de l’écoulement augmente [Hem06].
2.4.1.1. Divergence en torsion 2D
En reprenant l’étude du profil type, l’équilibre en torsion de l’équation 2.3 devient, pour un profil
symétrique :
IOα¨+ kαα = eFz
=
1
2
eρcU2Cl,αα
avec Cl,α le seul terme non nul du développement des coefficients aérodynamiques.
En utilisant le principe des grandeurs ajoutées :
α¨+
kα − 12eρcU
2Cl,α
IO
α = 0
La pulsation propre du système en charge devient donc :
ωc =
√√√√kα − 12eρcU2Cl,α
IO
Lorsque que le centre élastique est plus proche du bord d’attaque que le foyer (e < 0), les ef-
forts aérodynamiques ont un effet rigidifiant sur le ddl de torsion de la voilure. En revanche dans la
configuration inverse (e > 0), ce qui est le cas usuellement, l’effet est assouplissant. Pour une vitesse
suffisamment élevée, la pulsation du système en charge devient nulle. La rigidité en torsion est inté-
gralement compensée par l’effort fluide, le système résultant est donc sans rigidité : toute perturbation
en rotation est amplifiée de manière exponentielle. Ce phénomène est appelé la divergence statique
ou divergence en torsion de la voilure. Cette pulsation critique en charge est associée à la vitesse de
divergence Udiv :
Udiv,2D =
√
2kα
ρceCl,α
(2.4)
Dans le cas particulier où Cl,α = 2pi :
Udiv,2D =
√
kα
ρcepi
2.4.1.2. Divergence en torsion 3D
Cette instabilité statique repose exactement sur le même mécanisme que le flambage d’une struc-
ture en élasticité non linéaire. C’est la seule instabilité pour laquelle une solution analytique existe
pour le cas 3D isotrope à section constante (voilure d’allongement fini). Elle se résout d’ailleurs de la
même manière que le flambage d’Euler.
Sur la voilure décrite figure 2.4, avec y l’abscisse de la fibre neutre et l la demi-envergure, on utilise
la loi de comportement en torsion :
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FIGURE 2.4. – Voilure isotrope à section constante, profil symétrique et allongement fini.
Figure 2.4. – Finite aspect-ratio constant isotropic cross section symmetric airfoil wing.
Mt = GJ
∂α
∂y
(2.5)
où G est le module de Coulomb du matériau et J la constante de torsion de la section de voilure
On vérifie la formulation locale de l’équilibre des efforts intérieurs :
∂Mt
∂y
+mlin = 0 (2.6)
avec mlin le moment linéique de torsion suivant la fibre neutre de la voilure.
Ici mlin est égal au moment aérodynamique par unité de longueur :
mlin =
1
2
ρceU2Cl,αα (2.7)
En combinant les équations 2.5, 2.6 et 2.7, il vient :
∂ 2α
∂y2
+λ 2α = 0
en posant :
λ 2 =
ρceU2c Cl,α
2GJ
Les solutions sont de la forme :
α (y) = Acosλy+Bsinλy
avec A et B des constantes.
Les conditions limites encastrée/libre imposent α(0) = 0 et Mt(l) = 0 d’où l’équation caractéris-
tique issue de la solution non triviale :
λ cosλα = 0
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On en déduit la vitesse critique dans le cas 3D :
Udiv,3D =
pi
2l
√
2GJ
ρceCl,α
(2.8)
On notera que la solution de α (y) est définie à une constante près qui reste indéterminée car il
s’agit d’une déformée modale. Ce résultat analytique est précieux pour la réalisation d’un modèle
aéroélastique d’ordre réduit car il constitue l’unique cas test analytique 3D utilisé dans ces travaux.
2.4.2. Aéroélasticité quasi-statique
Lorsque la fréquence réduite est très petite devant 1 ( fr  1), on parle d’aéroélasticité quasi-
statique. Le fluide “voit” un solide quasi-immobile : comme pour l’aéroélasticité statique, les efforts
aérodynamiques dépendent uniquement de la position et non de la vitesse, en revanche les effets
d’inertie sont pris en compte. Les équilibres 2.2 et 2.3 se réécrivent :
mz¨+ kzz+mdα¨ =
1
2
ρcU2Cl,αα (2.9)
IOα¨+ kαα+mdz¨ =
1
2
eρcU2Cl,αα (2.10)
Le couplage entre les deux ddl est généré à vide par le paramètre d et en charge par le paramètre e.
On cherche des solutions harmoniques sous la forme :
z = zmeiωt = zmei
√
λ t
α = αmeiωt = αmei
√
λ t
avec zm et αm les amplitudes moyennes d’oscillations et ω la pulsation.
On pose λz = kz/m = ω2z la valeur propre associée au ddl de flexion avec ωz la pulsation propre du
ddl de flexion et λα = kα/I0 = ω2α la valeur propre associée au ddl de torsion avec ωα la pulsation
propre du ddl de torsion. Les équations 2.9 et 2.10 deviennent :
z¨+λzz+dα¨ =
1
2
ρcU2
m
Cl,αα (2.11)
IOα¨+λαα+
md
IO
z¨ =
1
2
eρcU2
IO
Cl,αα (2.12)
Le système homogène correspond au profil sans écoulement caractérisé par deux valeurs propres
couplés en flexion/torsion λ1 et λ2 solutions du polynôme caractéristique :∣∣∣∣∣∣
λ −λz λd
λmd
IO
λ −λα
∣∣∣∣∣∣= 0
Les deux racines λ1 et λ2 du polynôme sont :
λ1,2 =
(λz+λα)±
√
(λz+λα)2−4λzλα
(
1− md2IO
)
2
(
1− md2IO
) (2.13)
On remarque que d’après le théorème de transport de Huygens, A = IG/IO avec IG le moment
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d’inertie de rotation autour de G, donc 0< A≤ 1. Si bien que λ1 et λ2 sont toujours positifs, quelques
soient les valeurs de λz et λα . Pour un couplage inertiel d nul, on retrouve λ1,2 = λz,α . Pour une
couplage inertiel non nul, on trouve deux modes couplés de flexion/torsion, avec des fréquences
d’autant plus éloignées de celle des modes découplés de flexion pure et torsion pure que le terme d
est grand.
De plus, la somme des racines donne la relation suivante :
1− md
2
IO
=
λz+λα
λ1+λ2
permettant de déterminer le paramètre d connaissant m et IO en mesurant 4 fréquences propres.
Le système en charge (Eqs. 2.11-2.12) est reformulé pour faire apparaître les raideurs ajoutées de
l’écoulement :
z¨+λzz+dα¨− 12
ρcU2
m
Cl,αα = 0
IOα¨+
(
λα − 12
eρcU2
IO
Cl,α
)
α+
md
IO
z¨ = 0
Le polynôme caractéristique associé est :∣∣∣∣∣∣∣
λ −λz λd+ ρU
2c
2m
Cl,α
λ
md
IO
λ −λα + ρU
2ec
2IO
Cl,α
∣∣∣∣∣∣∣= 0 (2.14)
qui est un polynôme d’ordre 2 de la variable λ :
Aλ 2+Bλ +C = 0
avec :
A = 1− md
2
I0
B =
ρU2cCl,α
2IO
(e−d)−λz−λα
C = λz
(
λα − ρU
2ec
2IO
Cl,α
)
Le discriminant ∆= B2−4AC de ce polynôme, et donc la nature des racines, dépend de la valeur de
U . Pour U = 0, on retombe sur la solution du système à vide 2.13 avec ∆> 0 et B =−λz−λα < 0.
Si l’on se place en dessous de la vitesse de divergence Udiv,2D (Eq. 2.4), alors :
λα − ρU
2ec
2IO
Cl,α > 0
⇒C > 0
Lorsque la valeur de U augmente, selon les signes relatifs des paramètres d et e, le discriminant
peut s’annuler puis devenir négatif avant un éventuel changement de signe de B. C’est en particulier
possible pour le cas classique où d < 0 et e > 0. Alors, un discriminant nul correspond à une racine
réelle double λ = −B/2A > 0, et donc à deux modes couplés harmoniques non amortis de même
fréquence : c’est la coalescence des modes.
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TABLE 2.1. – Caractéristiques 2D de l’aile Goland.
Table 2.1. – 2D Characteristics of the Goland wing.
Paramètre Symbole Unité Valeur
Corde c m 1,8288
Masse linéique m kg.m−1 35,71
Moment d’inertie de rotation linéique I0 kg.m 8,64
Distance GO d m −0,182
Distance FO e m 0,146
Fréquence de flexion fz Hz 7,88
Fréquence de torsion fα Hz 13,87
Rigidité de torsion 3D GJ N.m2 0,99.106
Enfin, un discriminant négatif correspond à deux racines complexes conjuguées λ1,2 associées
à deux modes harmoniques amortis de fréquences identiques et d’amortissements opposés ω1,2 =√
λ1,2 = 2pi f (1± iξ ). Il en résulte donc un mode stable (amortissement positif) et un mode instable
(amortissement négatif) : C’est le flottement classique.
Pour illustrer ce phénomène, on va utiliser un cas test très employé dans le domaine de l’aéroélas-
ticité : l’aile Goland [Gol45]. Les caractéristiques de cette voilure isotrope à section constante sont
données dans le tableau 2.1.
Les rigidités 2D de flexion kz et de torsion kα sont calculées en égalant les fréquences propres 2D
des ddl de flexion et de torsion aux fréquences 3D analytiques du premier mode de flexion fz et de
torsion fα :
kz = 4mpi2 f 2z
kα = 4I0pi2 f 2α
La masse volumique de l’air correspond à l’atmosphère standard au niveau de la mer : ρ = 1,225kg.m−3,
le coefficient Cl,α est pris égal à 2pi , les effets de compressibilité sont négligés. Tout d’abord, on
constate qu’avec cette approche d’identification 2D du problème, les valeurs de la vitesse de diver-
gence 2D (Eq. 2.4) et 3D (Eq. 2.8) sont identiques :
Udiv = 252,8m/s
Pour déterminer la vitesse de flottement, le problème aux valeurs propres (Eq. 2.14) est résolu pour
une plage de vitesse U allant de 0 à 220m/s. La figure 2.5 présente, pour chacun des deux modes,
la fréquence f et l’amortissement réduit ξ . On retrouve bien ici, à faible vitesse, deux modes harmo-
niques non amortis (ξ = 0) de fréquences se rejoignant pour une vitesse critique U f lo = 100,3m/s.
Au delà de cette dernière, ces modes deviennent harmoniques de même fréquence et d’amortissement
non nul opposés. L’un des deux modes présente donc un amortissement négatif : toute perturbation
voit son amplitude croître de manière exponentielle, c’est ce mode instable qui est responsable du
phénomène de flottement
En pratique, cela se traduit soit par la destruction soudaine de la structure soit par l’établissement
d’oscillations de grande amplitude appelées cycle limite qui s’explique notamment par l’apparition
de non linéarités géométriques, aérodynamiques ou matériaux [TD02b, PHC01].
L’utilisation d’une approche énergétique du problème permet de compléter la compréhension du
phénomène (Fig. 2.6). En effet, si l’on regarde les vecteurs propres associés aux deux modes com-
plexes conjugués présents au delà de la vitesse critique, on constate que pour le mode stable, flexion et
torsion sont en opposition de phase (l’incidence est négative lorsque la voilure monte) alors qu’elles
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(a)
(b)
FIGURE 2.5. – Flottement classique de l’aile Goland : a) fréquence, b) amortissement réduit.
Figure 2.5. – Goland wing classical flutter: a) frequency, b) reduced damping.
sont en phase pour le mode instable (l’incidence est positive lorsque la voilure monte). Par consé-
quent, pour le mode stable, le travail de l’effort de portance est négatif : la voilure cède de l’énergie à
l’écoulement. En revanche, pour le mode instable, ce travail est positif : la voilure prélève de l’éner-
gie à l’écoulement. Du point de vue de l’aéronef, la voilure prélève de l’énergie cinétique pour se
déformer, on comprend donc pourquoi ce phénomène est d’autant plus dangereux que la vitesse est
élevée et/ou que la structure est souple.
Cette première approche du flottement par couplage de modes, en utilisant le modèle simplifié bi-
dimensionnel du profil type, permet une bonne compréhension des phénomènes mis en jeux. Lorsque
la fréquence réduite est effectivement très faible et en utilisant l’identification de fréquences propres
2D et 3D, cette approche permet également de fournir une bonne approximation de la vitesse de flot-
tement (sous réserve que le flottement soit effectivement causé par le couplage du premier mode de
flexion et de torsion, ce qui n’est pas forcément le cas, en particulier pour les voilures à grand allonge-
ment). Dans le cas de la voilure Goland traité supra, la vitesse de flottement de référence [GL48] est
de 137,2m/s à comparer aux 100.2m/s trouvés par cette méthode. L’ordre de grandeur est correct si
l’on considère que les fréquences réduites associées valent respectivement fr = 0,19 et fr = 0,15 , va-
leurs élevées pour pouvoir utiliser l’hypothèse quasi-statique. Une modélisation plus fine des efforts
aérodynamiques de portance est nécessaire [HFA06], elle est traitée au paragraphe 2.4.4
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FIGURE 2.6. – Interprétation énergétique du flottement “classique” : a) mode instable, b) mode stable.
Figure 2.6. – Energetic explanation of the “classical” flutter phenomena: a) unstable mode, b) stable
mode.
2.4.3. Aéroélasticité pseudo-statique (ﬂottement de décrochage)
Pour des valeurs de fréquence réduite supérieures, correspondant à la condition f 2r  1, l’influence
de la vitesse du solide sur l’effort de portance ne peut plus être négligée. Cette vitesse modifie l’angle
d’incidence effectivement vu par le profil, c’est ce que l’on appelle l’incidente induite. La prise en
compte de celle-ci permet de mettre en évidence une forme d’instabilité dynamique à un ddl d’une
voilure à savoir le flottement de décrochage. Si l’on considère que le profil a une vitesse verticale
égale à z˙ et en négligeant la vitesse de rotation α˙ , l’incidence effectivement vue par le profil αe f f est
égale à :
αe f f = α− arctan z˙U (2.15)
Pour des vitesses verticales faibles devant la vitesse de l’écoulement, l’équation 2.15 est linéarisée
en :
αe f f = α− z˙U
En reprenant l’équation du ddl de flexion de l’hypothèse quasi-statique (Eq. 2.9) et en remplaçant
l’incidence par l’incidence effective :
mz¨+ kzz+mdα¨ =
1
2
ρcU2Cl,α
(
α− z˙
U
)
(2.16)
Or, à l’équilibre pour une incidence α donnée, z˙ = z¨ = α¨ = 0 et le déplacement vertical atteint un
état d’équilibre zeq :
kzeq =
1
2
ρcU2Cl,αα (2.17)
D’où, en soustrayant l’équilibre 2.17 à l’équation de flexion 2.16 et en réalisant le changement de
variable z˜ = z− zeq :
m ¨˜z+ kzz˜ =−12ρcU
2Cl,α ˙˜z
que l’on réécrit pour faire apparaître l’amortissement ajouté généré par l’incidence induite :
m ¨˜z+
1
2
ρcU2Cl,α ˙˜z+ kzz˜ = 0
On voit ici que l’amortissement ajouté est du signe du coefficient Cl,α . En théorie des profils minces,
ce coefficient est positif et constant égal à 2pi [Fau08]. L’incidence induite est alors stabilisante dans
toutes les conditions. En revanche pour des profils en fluide visqueux, la pente du coefficient de
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FIGURE 2.7. – Coefficient de portance d’un profil NACA0012 en fonction de l’incidence pour diffé-
rentes valeurs du nombre de Reynolds Re.
Figure 2.7. – Lift coefficient of a NACA0012 airfoil depending on Reynolds number.
portance Cl s’inverse autour de l’incidence de décrochage. Pour illustrer ce phénomène, on trace à
l’aide du logiciel Xfoil le coefficient de portance Cl d’un profil NACA0012 en fonction de l’incidence
pour différentes valeurs du nombre de Reynolds (figure 2.7).
Il existe donc une plage d’incidence au delà du décrochage pour laquelle le coefficient Cl,α est
négatif, l’amortissement ajouté est donc négatif et génère une instabilité dynamique du ddl de flexion
avec en théorie, une divergence exponentielle des amplitudes d’oscillations. Dans les faits, cette mo-
délisation s’appuyant sur la courbe statique du coefficient de portance Cl n’est valide qu’au démarrage
de l’instabilité, le régime établi se caractérisant le plus souvent par un cycle limite d’amplitude finie.
Cette instabilité de flottement de décrochage est à distinguer du phénomène de tremblement de voilure
évoqué au paragraphe 2.2.1 qui apparaît dans des conditions similaires (proche du décrochage) mais
pour des raisons différentes (excitation périodique de la structure par détachements tourbillonnaires).
Ce type d’instabilité se rencontre également indépendamment du décrochage sur des voilures à plan
canard lorsque le masquage aérodynamique de la voilure par ses plans canard crée une zone de pente
négative sur la courbe du coefficient de portance (cas rencontré par exemple sur une maquette du
chasseur Rafale en soufflerie [Des07]). Il se rencontre aussi en génie civil sur des structures non pro-
filées pour lesquels la pente du coefficient de portance peut être négative y compris à faible incidence,
on parle alors de galop. Pour ce qui est de l’accident du pont de Tacoma, une instabilité dynamique à
un ddl est également incriminée. On ne parle pas ici de galop car il s’agit d’une instabilité en torsion,
le mécanisme est toutefois similaire. Cette dernière est en effet causée par de l’amortissement ajouté
négatif généré par le moment aérodynamique.
La modélisation pseudo-statique est un premier pas vers la prise en compte des effets instation-
naires avec l’ajout de l’incidence induite. Il faut toutefois la compléter notamment par la prise en
compte de l’historique de l’écoulement, c’est l’objet de l’aéroélasticité instationnaire.
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2.4.4. Aéroélasticité instationnaire
Une hypothèse sous-jacente de l’aéroélasticité quasi ou pseudo-statique est le fait que les valeurs de
la portance et du moment aérodynamique suivent instantanément celle de l’angle d’incidence. Cette
hypothèse n’est plus licite pour des valeurs de fréquence réduite fr proche de 1 : c’est le domaine
de l’aéroélasticité instationnaire. De plus, certains effets négligés ne peuvent plus l’être comme les
effets de masse ajoutée. L’approche la plus simple permettant de prendre en compte l’historique de
l’écoulement pour déterminer les efforts aérodynamiques se retrouve dans les théories instationnaires
des profils minces, que ce soit l’approche temporelle de Wagner [Wag25] ou l’approche fréquentielle
de Theodorsen [The35]. Pour détailler cette dernière, à l’instar de l’aéroélasticité pseudo-statique,
l’incidence utilisée pour calculer les efforts prend en compte le mouvement relatif du profil dans
l’écoulement, à la fois en translation et en rotation. Pour ce type de mouvement, chaque point du
profil dispose a priori d’une vitesse verticale différente en raison de la rotation et donc d’une in-
cidence induite différente. En théorie des profils minces, pour des incidences faibles (linéarisation
des termes trigonométriques), l’ensemble du profil présente la même incidence efficace équivalente
correspondant à celle vue par le point de collocation situé au quart arrière de la corde :
αe f f = α− z˙U +
( c
2
− e
) α˙
U
(2.18)
On définit alors la portance circulatoire [HP11] :
Fz,cir =
1
2
piρcU2
[
α− z˙
U
+
( c
2
− e
) α˙
U
]
Ces efforts sont complétés par une composante non circulatoire (effets de masse ajoutée corres-
pondant à l’inertie du fluide environnant mis en mouvement par le profil) définie par :
Fz,n−cir =
1
4
piρc2
[
−z¨+Uα˙+
( c
4
− e
)
α¨
]
MF,n−cir =−18piρc
3
[
−1
2
z¨+Uα˙+
(
3c
16
− e
2
)
α¨
]
avec le moment calculé au foyer. La prise en compte de l’historique de l’écoulement se traduit ensuite
par une modulation de la portance circulatoire à travers la fonction de Theodorsen à valeurs complexes
C( fr) :
C ( fr) =
H(2)1 ( fr)
H(2)1 ( fr)+ iH
(2)
0 ( fr)
où H(2)n désigne la fonction de Hankel de deuxième espèce d’ordre n. Une approximation polynomiale
existe et vaut :
C ( fr) =
0.01365+0.2808i fr−0.5 f 2r
0.01365+0.3455i fr− f 2r
Ce qui donne au final pour le modèle de Theodorsen linéarisé :
Fz =
1
4
piρc2
[
−z¨+Uα˙+
( c
4
− e
)
α¨
]
+piρcU2C( fr)
[
α− z˙
U
+
( c
2
− e
) α˙
U
]
(2.19)
MO = eFz− 18piρc
3
[
−1
2
z¨+Uα˙+
(
3c
16
− e
2
)
α¨
]
(2.20)
Le tracé de la fonction de Theodorsen dans le plan complexe est présenté figure 2.8. Pour fr =
0, C( fr) vaut 1. C’est le modèle quasi-statique avec masse ajoutée que l’on peut utiliser pour des
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FIGURE 2.8. – Fonction de Theodorsen pour des fréquences réduites fr variant de 0 à 1.
Figure 2.8. – Theodorsen function depending on reduced frequency fr ranging from 0 to 1.
fréquences réduites très faibles pour s’affranchir de la dépendance en fr des efforts aérodynamiques.
Lorsque fr augmente, la partie réelle tend vers 0,5, ce qui correspond à un effet d’atténuation des
efforts aérodynamiques, tandis que la partie imaginaire traduit un déphasage entre la variation de
l’incidence et l’établissement de la portance. La partie imaginaire est minimale en fr = 0,25 et de
l’ordre de −0,19. Lorsque fr→+∞, la fonction de Theodorsen converge vers la valeur réelle 0,5, ce
qui équivaut à diviser par deux l’amplitude de l’effort de portance sans déphasage.
Sur le plan théorique, l’approche de Theodorsen prolonge la théorie des profils minces : la voilure
est modélisée par une unique ligne tourbillonnaire (sans cambrure) prolongée par un sillage recti-
ligne s’étendant à l’infini aval. D’après le théorème de la circulation de Helmholtz, un écoulement
initialement irrotationnel reste irrotationnel dans le temps. Par conséquent l’intégrale de l’intensité de
tourbillon du profil γb et de son sillage γw reste nulle au cours du temps : l’intégrale sur le profil qui
permet de déterminer les efforts aérodynamiques est directement liée à l’intégrale sur le sillage. C’est
en cela que l’historique de l’écoulement est pris en compte à travers les tourbillons advectés à partir
du bord de fuite au cours du temps. On pourra se reporter à ce sujet à l’ouvrage de Leishman qui dé-
crit des applications des modèles aérodynamiques instationnaires aux rotors d’hélicoptères [Lei06],
en particulier à la figure 2.9.
En pratique, l’utilisation de la formulation instationnaire des efforts de Theodorsen implique d’uti-
liser une boucle de résolution pour trouver la vitesse critique. En effet, les efforts dépendent de la
fréquence réduite à travers la fonction de Theodorsen C( fr), fréquence réduite qui dépend de la
vitesse de l’écoulement et donc de la vitesse critique. De plus, ce modèle suppose des efforts har-
moniques non amortis, modélisation licite uniquement sur la frontière de flottement (amortissement
nul). Les deux méthodes itératives les plus connues sont la “k method” et la “p-k method” qui ont été
largement utilisées par les ingénieurs pour déterminer des vitesses critiques [HP11]. Plus récemment,
afin de contourner la limitation due à cette dépendance des efforts vis-à-vis de la fréquence réduite,
des méthodes d’approximation par représentation d’états des efforts aérodynamiques instationnaires
ont été développées [Pet08]. C’est d’ailleurs l’une de ces méthodes qui sera utilisée dans ces travaux
et détaillée au chapitre 3.1.2. Des méthodes de fidélité supérieure, comme la LDVM (Leading edge
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FIGURE 2.9. – Modèle de Theodorsen pour un profil mince en oscillation harmonique d’incidence
[Lei06].
Figure 2.9. – Theodorsen model for a thin arifoil under harmonic angle of attack oscillation [Lei06].
suction parameter Discrete Vortex Method) [FDDM19], sont également intéressantes, plus particu-
lièrement pour l’étude des cycles limites, dans la mesure où elles permettent la prise en compte du
décrochage.
2.4.5. Aspects tridimensionnels
L’approche 2D utilisée précédemment permet de mettre en évidence simplement les mécanismes
des instabilités aéroélastiques. Elle occulte toutefois certains aspects propres aux voilures réelles.
L’impact de la déformation statique sur les vitesses critiques, par exemple, est fondamental et sera
abondamment évoqué dans ces travaux. La valeur de l’angle de flèche Λ est aussi un paramètre
important. Pour une aile en flèche déformée uniquement en flexion, l’incidence effectivement vue
par les différentes sections de voilure n’est pas égale à l’incidence globale de l’aéronef. Pour la
configuration classique d’un angle de flèche positif (l’axe voilure pointe au saumon vers l’arrière de
l’aéronef), l’incidence effective αMN est inférieure à l’incidence aéronef α (figure 2.10).
Illustrons ce phénomène avec le cas élémentaire de la plaque plane. Avec une incidence aéronef
nulle et une flèche positive, une voilure de type plaque plane en flexion vers le haut verra l’écoulement
impacter l’extrados, ce qui correspond à une incidence négative. Cette atténuation de l’incidence ef-
fective a donc un effet stabilisant par effet de rétroaction dans la mesure où la flexion de la voilure
causée par la portance implique la diminution de l’incidence effective et donc la diminution de la
portance. À l’inverse, une configuration beaucoup moins commune de voilure à flèche inverse pré-
sente un effet déstabilisant sur les instabilités aéroélastiques. Ce type de configuration n’a été étudié
que sur des aéronefs expérimentaux comme le X29 de la NASA (figure 2.11) ou le Soukhoï Su-47
russe, le gain escompté de manœuvrabilité étant contrebalancé par des performances aéroélastiques
médiocres.
2.5. Matériaux composites
L’étude d’une configuration comme celle du X29 a toutefois permis le développement d’un concept
intéressant permettant de contrebalancer l’impact de la flèche inversée sur le comportement aéroélas-
tique : le tissage aéroélastique. La modulation d’incidence causée par la portance en raison de la
flèche positive évoquée précédemment suppose que la déformation de la voilure s’effectue unique-
ment en flexion. Sur une voilure classique, le couplage entre la flexion générée par la portance et
la torsion de la voilure est limité en plaçant judicieusement le centre de torsion pour limiter le bras
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(a)
(b)
FIGURE 2.10. – Déformation d’une voilure à flèche positive sous l’effet de la portance : a) avant
déformation, b) après déformation [Mon17].
Figure 2.10. – Backward swept wing deformation under the lift load: a) before deformation, b) after
deformation [Mon17].
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FIGURE 2.11. – Avion expérimental à flèche inversée X29.
Figure 2.11. – Forward swept wing experimental aircraft X29.
de levier. L’obtention d’un couplage géométrique flexion/torsion similaire à l’effet de flèche positive
est complexe à réaliser car il nécessiterait de placer le centre de torsion très en avant de la voilure,
ce qui amplifierait d’ailleurs le phénomène indésirable d’inversion des commandes. L’idée du tis-
sage aéroélastique consiste à obtenir cet effet non pas par un couplage géométrique, mais par un
couplage matériaux. Un tel couplage est par définition impossible à obtenir avec des matériaux iso-
tropes comme les alliages d’aluminium qui constituaient majoritairement les voilures à l’époque de
la conception du X29 (années 1980). C’est donc par l’emploi des matériaux composites stratifiés (au
comportement orthotrope) qu’un tel couplage est obtenu. Ce concept n’est toutefois pas contempo-
rain du X29, dès les années 40, Munk l’évoquait à propos de l’orientation des fibres d’hélices en bois
[Mun49].
L’effet de couplage recherché par le tissage aéroélastique peut être mis en évidence à l’aide des
outils classiques de l’élasticité linéaire et de la théorie des stratifiés. Un matériau est dit composite
lorsqu’il est constitué d’un mélange non homogène de plusieurs matériaux. Cette définition recouvre
en réalité de nombreux matériaux couramment rencontrés, comme le béton armé, l’aggloméré ou le
contreplaqué. L’industrie aéronautique, à travers la conception de structures fortement chargées avec
des exigences de masse importantes, a largement contribué au développement d’une catégorie parti-
culière de matériaux composites stratifiés composés de fibres (verre, aramide ou carbone) immergées
dans une matrice organique thermodurcissable (époxyde ou polyester). La matrice peut également
être thermoplastique, voie qui concentre un effort de recherche important pour des raisons de recy-
clabilité notamment, avec encore peu d’applications aéronautiques.
2.5.1. Loi de comportement matériau
En élasticité linéaire, la loi de comportement d’un matériau est représentée par un tenseur d’ordre
4 C exprimant la linéarité entre deux tenseurs d’ordre 2 que sont le tenseur des contraintes σ et le
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tenseur des déformations infinitésimales ε avec :
σ =
 σ11 τ12 τ13τ12 σ22 τ23
τ13 τ23 σ33
⇒ σ =

σ11
σ22
σ33
τ23
τ13
τ12

ε =

ε11
γ12
2
γ13
2γ12
2
ε22
γ23
2γ13
2
γ23
2
ε33
⇒ ε =

ε11
ε22
ε33
γ23
γ13
γ12

Pour des facilités de notations, ces tenseurs d’ordre 2 étant symétriques (par le théorème de Cauchy
pour le tenseur des contraintes et par construction pour le tenseur des déformations infinitésimales),
ils sont également écrits sous la forme d’un vecteur colonne comprenant leurs six composantes. La
loi de comportement comprend alors, dans le cas général d’un matériau anisotrope, 36 coefficients à
déterminer représentant sa rigidité :
σ =C.ε
avec la matrice de souplesse associée S =C−1.
L’élément constitutif d’un matériau composite stratifié peut être [HT80, Ber12, Mon18a] :
– un pli tissé bidirectionnel (BD), constitué d’un tissu de fibres pouvant être mis en forme pour
créer la pièce avant d’y adjoindre la résine (Fig. 2.12a).
Le matériau est alors orthotrope car il dispose de trois plans de symétrie orthogonaux deux à
deux. Dans le repère (e1,e2,e3) dirigé par les fibres du tissu suivant e1 et e2 et la normale au
plan du tissu e3, la loi de comportement s’écrit :
C =

C11 C12 C13 0 0 0
C12 C22 C23 0 0 0
C13 C23 C33 0 0 0
0 0 0 C44 0 0
0 0 0 0 C55 0
0 0 0 0 0 C66

Cette loi est déterminée par 9 coefficients que l’on peut définir relativement aux caractéristiques
matériaux Ei (modules d’Young), Gi j (modules de cisaillement) et νi j (coefficients de Poisson)
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avec i ∈ {1,2,3} ; j ∈ {1,2,3} ; i 6= j sous la forme :
S =

1
E1
−ν12
E1
−ν13
E1
0 0 0
−ν21
E2
1
E2
−ν23
E2
0 0 0
−ν31
E3
−ν32
E3
1
E3
0 0 0
0 0 0
1
G23
0 0
0 0 0 0
1
G13
0
0 0 0 0 0
1
G12

(2.21)
avec la relation de symétrie :
νi j
Ei
=
ν ji
E j
Notons que si le pli tissé BD est équilibré, c’est-à-dire s’il possède autant de fibre dans le sens
trame que dans le sens chaîne, alors E1 = E2, ν12 = ν21 et G13 = G23.
– un pli unidirectionnel (UD), comprenant des fibres disposées suivant une direction unique im-
mergées dans une résine thermodurcissable (Fig. 2.12b). Dans ce cas, l’unique direction des
fibres e1 est un axe de symétrie du matériau, la loi de comportement est alors orthotrope unidi-
rectionnelle ou isotrope transverse :
C =

C11 C12 C12 0 0 0
C12 C22 C23 0 0 0
C12 C23 C22 0 0 0
0 0 0
C22−C23
2
0 0
0 0 0 0 C33 0
0 0 0 0 0 C33

Le nombre de coefficients à déterminer passe à 5 : E1, E2, ν12, ν23 et G12 tels que :
S =

1
E1
−ν12
E1
−ν12
E1
0 0 0
−ν12
E1
1
E2
−ν23
E2
0 0 0
−ν12
E1
−ν23
E2
1
E2
0 0 0
0 0 0
2(1+ν23)
E2
0 0
0 0 0 0
1
G12
0
0 0 0 0 0
1
G12

(2.22)
toujours avec la relation de symétrie :
νi j
Ei
=
ν ji
E j
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(a) (b)
FIGURE 2.12. – Repère associé à un pli élémentaire : a) pli tissé, b) pli unidirectionnel.
Figure 2.12. – Frame associated to a single ply: a) woven ply, b) unidirectional ply.
Cela correspond au cas particulier de la loi orthotrope (Eq. 2.21) avec :
E2 = E3
ν12 = ν13
G12 = G13
Les coefficients de ces lois peuvent être obtenus par homogénéisation des caractéristiques du ren-
fort et de la matrice et/ou par des essais expérimentaux.
2.5.2. Loi de comportement du pli
En pratique, les structures minces utilisées en aéronautique sont chargées principalement dans
leur plan avec des rayons de courbure grand devant les épaisseurs. On peut alors reprendre la loi de
comportement isotrope transverse en contraintes planes (σ33 = τ13 = τ23 = 0). On définit alors la
direction des fibres (indice l) et la direction transverse (indice t) complétées par la direction normale
au pli. La matrice de rigidité du pli est alors noté Q et la matrice de souplesse associée S =Q−1. Elles
sont déduites de la loi 2.22 :
σ = Q.ε (2.23)
avec :
σ =
 σlσt
τlt
 ; ε =
 εlεt
γlt

Q =
 E¯l νtlE¯l 0νlt E¯t E¯t 0
0 0 Glt

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FIGURE 2.13. – Pli sollicité hors de ses axes.
Figure 2.13. – Off-axis loaded ply.
avec E¯l =
El
1−νltνtl et E¯t =
Et
1−νltνtl et ainsi :
S =

1
El
−νlt
El
0
−νtl
Et
1
Et
0
0 0 Glt

avec toujours par symétrie la relation :
νltEt = νtlEl
Le repère de sollicitation du stratifié ne correspond pas toujours au repère propre du pli (bien qu’il
ait, par hypothèse, la même normale e3). On définit alors le repère du stratifié
(
x,y,z
)
par rotation
d’angle θ du repère du pli avec z = e3 et θ = (l,x) =
(
t,y
)
(Fig. 2.13). En notant c = cosθ et
s = sinθ , On définit le tenseur de changement de repère P :
P =
 c s 0−s c 0
0 0 1

Toutes les grandeurs définies dans le repère du pli sont alors réécrites dans le repère du strati-
fié (notéˆ) :
σˆ = P−1.σ .P (2.24)
εˆ = P.ε.P−1 (2.25)
Qˆ = P.Q.P−1 (2.26)
Sˆ = P−1.S.P (2.27)
La loi de comportement est alors appliquée dans le repère du stratifié :
σˆ = Qˆ.εˆ (2.28)
εˆ = Sˆ.σˆ (2.29)
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FIGURE 2.14. – Exemples de plan de drapage [Mon18a].
Figure 2.14. – Laminate layup example [Mon18a].
avec :
σˆ εˆ =
 σxxσyy
τxy
 ; =
 εxxεyy
γxy

La forme générale de la matrice de souplesse dans le repère du stratifié Sˆ permet d’introduire
des caractéristiques matériau équivalentes qui dépendent de l’angle θ (modules d’Young Ex et Ey,
module de cisaillement Gxy, coefficients de Poisson νxy et νyx) ainsi que deux coefficients ηx et ηy qui
traduisent le couplage dû à l’anisotropie entre les ddl de traction (longitudinal x et transverse y) et le
cisaillement dans le plan :
Sˆ =

1
Ex
−νyx
Ex
ηx
Ex
−νxy
Ex
1
Ey
ηy
Ey
ηx
Ex
ηy
Ey
1
Gxy

Les coefficients de la matrice de rigidité Qˆ et de souplesse Sˆ en fonction de l’orientation θ sont
détaillés en annexe A.
2.5.3. Loi de comportement du stratiﬁé
Un composite stratifié est constitué d’un empilement de plis élémentaires (tissés ou UD). L’orien-
tation des plis successifs est appelé séquence d’empilement ou plan de drapage. Des exemples de
plans de drapage sont présentés sur la figure 2.14. Par convention, une telle séquence est notée entre
crochets avec l’orientation des plis successifs θi . Si la séquence est périodique, une seule séquence
est décrite et un indice numérique indique le nombre de répétition. Si une séquence présente une
symétrie miroir par rapport à son plan moyen, seule la séquence de la partie inférieure est décrite et
l’indice s indique la symétrie miroir. La définition de la position des plis dans le stratifié est décrite
sur la figure 2.15.
Le principe de la théorie des stratifiés consiste à intégrer la loi de comportement suivant l’épaisseur
h du composite. On définit alors le flux d’efforts N et le flux de moments M correspondant aux efforts
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FIGURE 2.15. – Définition de la position des plis dans le stratifié [Ber12].
Figure 2.15. – Definition of the ply position inside the laminate [Ber12].
subis par une plaque de côté unitaire :
N =
 NxNy
Txy
= ∫ h/2
−h/2
σdz =
n
∑
k=1
∫ hk
hk−1
 σxσy
τxy
dz
M =
 MxMy
Mxy
= ∫ h/2
−h/2
zσdz =
n
∑
k=1
∫ hk
hk−1
 σxσy
τxy
zdz
Pour permettre l’intégration des déformations dans l’épaisseur, on doit imposer une cinématique
à la plaque. Sous les hypothèses de Kirchoff-Love, cette cinématique permet de définir le champ de
déformation dans la plaque comme suit :
ε(x,y,z) = ε0(x,y,z)+ zκ(x,y,z)
avec ε0 le champ de déformation du plan moyen et κ le champ de courbure du plan moyen :
ε0 =
 ε0xε0y
γ0xy
 ; κ =
 κxκy
κxy

En substituant la contrainte à l’aide de la loi de comportement (Eq. 2.28), l’intégration des efforts
donne :
N =
n
∑
k=1
∫ hk
hk−1
Qˆ
k
.(ε0+ zκ)dz
=
 A11 A12 A16A12 A22 A26
A16 A26 A66
 .ε0+
 B11 B12 B16B12 B22 B26
B16 B26 B66
 .κ
De même, l’intégration des moments donne :
M =
n
∑
k=1
∫ hk
hk−1
Qˆ
k
.(ε0+ zκ)zdz.
=
 B11 B12 B16B12 B22 B26
B16 B26 B66
 .ε0+
 D11 D12 D16D12 D22 D26
D16 D26 D66
 .κ
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avec les matrices A, B et D du stratifié (symétriques comme le sont les matrices de rigidité Qˆ
k
) définies
par :
Ai j =
n
∑
k=1
(hk−hk−1) Qˆi jk (2.30)
Bi j =
1
2
n
∑
k=1
(
h2k−h2k−1
)
Qˆi jk (2.31)
Di j =
1
3
n
∑
k=1
(
h3k−h3k−1
)
Qˆi jk (2.32)
On obtient alors la loi de comportement du stratifié :[
N
M
]
=
[
A B
B D
][
ε0
κ
]
(2.33)
2.5.4. Couplages du stratiﬁé
On distingue pour un stratifié deux types de comportements :
– le comportement en membrane lorsque tous les efforts extérieurs sont appliqués dans le plan
moyen et que ce plan moyen ne se déforme pas ;
– le comportement en flexion lorsque les efforts extérieurs déforment le plan moyen.
2.5.4.1. Stratiﬁés à symétrie miroir
D’après la loi de comportement 2.33, la matrice B représente le couplage entre le comportement
membrane et le comportement en flexion. En effet lorsque B = 0, une sollicitation en membrane
(M = 0) implique une courbure nulle du plan moyen (~κ = 0 ). Cette nullité est obtenue pour les
drapages à symétrie miroir. Si l’on reprend la définition de la matrice B (Eq. 2.31) :(
h2k−h2k−1
)
Qˆi jk =−
(
h2n+1−k−h2n−k
)
Qˆi jn+1−k ⇒ Bi j = 0
Dans les faits, cette symétrie est très souvent utilisée pour éviter les problèmes de gauchissement
des pièces lors de leur refroidissement.
Dans le cadre du tissage aéroélastique, ce couplage peut être exploité à travers le coefficient B16 si
l’axe~x est dirigé suivant l’envergure de l’aile. Dans ce cas, la traction/compression de l’intrados/ex-
trados (Nx) induira un gauchissement du stratifié (κxy) et donc une modification de l’incidence. Ce
couplage nécessite la présence d’un bras de levier entre l’intrados et l’extrados, on pourra donc le
rencontrer dans le cas d’un caisson de voilure par exemple.
2.5.4.2. Stratiﬁés équilibrés
Un stratifié est dit équilibré lorsqu’il est composé d’autant de plis orientés à θ que de plis orientés
à −θ . Or :
Qˆ16(θ) =−Qˆ16(−θ)⇒ A16 = D16 = 0
Qˆ26(θ) =−Qˆ26(−θ)⇒ A26 = D26 = 0
Cela se traduit par le découplage :
– du comportement en tension et en cisaillement plan (A16 = A26 = 0) ;
– du comportement en flexion et en gauchissement (D16 = D26 = 0).
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Là encore, le non respect de cette règle d’équilibre nous permet de générer des couplages sur le plan
aéroélastique en reliant la flexion du stratifié générée par la portance au gauchissement (coefficient
D16). Ce type de couplage est intéressant dans le cadre de notre étude, notamment du point de vue
expérimental comme nous le verrons au chapitre 5, car il peut être mis en œuvre sur le modèle de
voilure le plus élémentaire qui soit : une plaque plane monopli.
2.6. Application aux drones HALE solaires
Le concept de tissage aéroélastique a connu un réel essor avec les expérimentations réalisées sur
les voilures à flèche inversée comme le montre les travaux de Weisshaar [Wei81]. Depuis lors, de
nombreux travaux se sont intéressés à l’optimisation de voilures à allongement modéré, notamment
appliquée à l’aviation commerciale, pour laquelle le gain de performance par l’allègement des struc-
tures se heurte à la dégradation des performances aéroélastiques des voilures flexibles. Dans ce cadre
une revue bibliographique des applications du tissage aéroélastique aux avions de transport est dis-
ponible dans [JS14]. Le tissage aéroélastique est d’ailleurs une des pistes développées dans le projet
européen Horizon 2020 Flexop 1 visant à améliorer les performances de ce type d’aéronef. Cette pro-
blématique de maîtrise des instabilités aéroélastiques s’est traduite, au sein de l’industrie, par une
amélioration continue des outils dédiés, ainsi qu’à une intégration multidisciplinaire grandissante
avec les autres domaines concourant à la conception d’un aéronef comme l’aérodynamique ou la
structure [Gar18]. Cette rétrospective, côté Dassault Aviation, montre que les outils de simulation
numérique haute fidélité sont encore réservés à quelques configurations critiques, la majeure partie
de la conception reposant sur des modèles d’ordre réduit linéarisés par morceaux améliorés au fil des
années. L’article de Herrero et al. complète cette vision côté Airbus D&S [HLM17].
Ce constat, établi pour des structures peu flexibles avec des allongements faibles à modérés, nous
permet de mettre en perspective le défi que représente la conception de voilures de drones HALE
solaires pour lesquels les non linéarités géométriques, causées par les grands déplacements et les
grandes rotations de la voilure, vont décupler la complexité de la modélisation. Dans ce contexte,
le recours à des modèles d’ordre réduit s’appuyant sur des formulations analytiques ou des modèles
numériques à faible coût CPU, est encore indispensable. À ce titre, les travaux réalisés sur des voi-
lures modélisées analytiquement comme des poutres composites à paroi mince sont particulièrement
intéressants pour des applications d’optimisation [QL03, BL95, FRK18]. Une telle formulation ana-
lytique est toutefois limitée pour modéliser des voilures souples à grand allongement comme évoqué
au paragraphe 3.1.1.
De ce fait, la majorité des modèles d’ordre réduit utilisés pour ce type d’aéronef repose sur des mo-
délisations par éléments finis de poutre couplées à des théories aérodynamiques potentielles, le plus
souvent incompressibles. Palacios et al. proposent une comparaison des différents modèles existants
[PMC10]. Ce couplage s’étend dans certains cas aux équations de la mécanique du vol pour prendre
en compte l’interaction entre les modes structuraux et les modes rigides de l’avion. Ce couplage, bien
qu’il ne soit pas traité dans le cadre de ces travaux reste une évolution future intéressante permise
par les choix retenus. On peut citer plusieurs codes de calculs dédiés comme NANSI (Nonlinear-
Aerodynamics/ Nonlinear-Structure Interaction) [WCLM10] qui couple des éléments finis de poutre
non linéaire à l’UVLM (Unsteady Vortex Lattice Method). Cette dernière est intéressante pour pré-
dire les effets aérodynamiques tridimensionnels mais reste toutefois coûteuse en temps de calcul.
Un autre programme utilisant l’UVLM appelé SHARP (Simulation of High Aspect Ratio Planes)
[MPG12] repose, côté structure, sur une formulation en déplacement de la théorie des poutres géo-
métriquement exacte (Geometrically Exact Beam Theory - GEBT). D’autres méthodes utilisant des
modélisations aérodynamiques moins coûteuses existent comme le programme ASWING développé
1. https ://flexop.eu
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par Drela [Dre99] associant des éléments finis de poutre non linéaire isotrope à une théorie de la ligne
portante instationnaire ou plus récemment la toolbox Matlab UM/NAST (University of Michigan/
Nonlinear Aeroelastic Simulation Toolbox) de Shearer et Cesnik [SC07] utilisant une formulation en
déformation de la GEBT avec la formulation aérodynamique instationnaire 2D à états finis de Pe-
ters et al. [PKC95]. Une approche similaire est présente dans la toolbox Matlab Aeroflex de Ribeiro
[RPdSdS12]. Les formulations permettant de modéliser les couplages générés par le tissage aéroé-
lastique sont plus rares. On peut citer la toolbox Matlab NATASHA (Nonlinear Aeroelastic Trim and
Stability of HALE Aircraft) développée par Patil et Hodges [PH06] couplant la théorie de Peters à une
formulation intrinsèque de la GEBT. Des applications proches des voilures souples, comme les pales
d’hélices souples [MZLP+14] ou la conception d’éolienne [PWK+15]sont également intéressantes
dans le cadre de notre étude.
Ces modèles aéroélastiques d’ordre réduit sont le plus souvent conçus pour fonctionner de ma-
nière autonome et sont, de ce fait, difficilement intégrables à des plateformes multidisciplinaires de
(pré)conception avion. Ces dernières ont connues un essor particulier ces dernières années, la phase
de conception préliminaire d’un aéronef étant particulièrement critique au regard de son impact sur
les coûts et les délais de programmes toujours plus complexes. On peut citer par exemple le module
Matlab aérostructural NeoCASS [CRT11] intégré au programme de conception avion CEASIOM.
Une autre initiative dans le domaine est le programme OpenVSP de la NASA [Hah13] ou encore,
toujours développé par la NASA, la bibliothèque Python openMDAO [GMN10, GHM+19] dédiée à
l’optimisation multidisciplinaire. On peut mentionner à ce propos l’initiative du groupe de recherche
MDOlab 2 de l’université du Michigan qui formalise des bonnes pratiques autour de cet outil.
Les défis sont multiples sur le chemin de la conception d’un aéronef à endurance quasi-illimitée.
Pour n’en citer que quelques-uns, l’interopérabilité des différents modèles apparaît fondamentale au
regard des nombreux couplages rencontrés sur ce type de vecteur. L’efficacité des algorithmes est
un autre défi quand l’emploi de méthodes complexes, adaptées aux non-linéarités géométriques et
à l’anisotropie des matériaux, est mis en perspective avec le besoin de calculer un grand nombre
de configurations différentes pour l’optimisation des performances. Dans ce contexte, l’utilisation
d’environnements ouverts open source apparaît comme une solution intéressante dans la mesure où ils
permettent de réemployer des ressources éprouvées et optimisées (solveurs, outils de visualisation...)
d’une part et qu’ils sont par nature propices à l’interopérabilité. C’est cette démarche qui a donc
été retenue pour les travaux présents, consistant à développer un modèle aéroélastique d’ordre réduit
adapté à la conception de HAPS, et utilisant le concept de tissage aéroélastique. Après avoir été validé
à l’aide de cas tests communs, les résultats sont comparés à l’expérience. Le programme ainsi créé
est ensuite intégré dans la plateforme multidisciplinaire openMDAO.
2. mdolab.engin.umich.edu
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Le choix de la modélisation la plus appropriée à la physique étudiée est un processus complexe
relevant d’un compromis entre de nombreux paramètres. Parmi les questions majeures auxquelles il
faut répondre pour effectuer ce choix, vient tout d’abord la nature du couplage entre la modélisation
structurale et aérodynamique. Deux options sont envisageables :
– un couplage faible : la résolution de chacun des deux problèmes est effectuée séparément, les
données de position, de vitesse et d’accélération sont transmises entre le fluide et le solide pour
permettre la modification des conditions initiales à chaque pas de temps. Le cas-échéant, la
variation de ces données pendant le pas de temps est estimée afin d’atténuer l’effet du décalage
temporel.
– un couplage fort : les parties fluides et solides sont modélisées au sein d’un unique problème.
Chaque solution présente des avantages et des inconvénients. Le couplage faible est propice à la
modularité, il permet simplement, à l’aide d’une grille d’interface, de coupler n’importe quel type
de modélisation. On peut citer dans cet esprit le logiciel de conception d’éolienne OpenFAST 1 du
National Renewable Energy Laboratory aux États-Unis. Une telle approche est intéressante lorsque
les physiques sont peu couplées comme par exemple pour l’aéroélasticité quasi-statique (paragraphe
2.4.2). En revanche, pour des fréquences réduites proche de 1, elle nécessite des pas de temps très
faibles pour limiter l’erreur due au décalage entre l’instant de résolution pour le fluide et celui pour
le solide. L’autre inconvénient majeur du couplage faible est l’impossibilité de procéder à une réso-
lution modale qui nécessite la linéarisation d’un unique système autour d’un point d’équilibre. Or,
cette dernière est une méthode adaptée pour déterminer la stabilité d’un système avec un coût de
calcul beaucoup plus faible que pour une résolution temporelle. Dans ces conditions, le couplage fort
apparaît comme étant la solution la plus pertinente au regard des contraintes énoncées au chapitre 2.
Le deuxième choix majeur à effectuer pour un modèle d’ordre réduit est celui du type de réduction.
Trois approches principales ressortent de l’état de l’art :
– une réduction 2D avec, côté structure, des modèles de plaques ou de coques et, côté aérodyna-
mique, l’utilisation de méthodes planes comme l’UVLM en temporel et/ou la DLM (Doublet
Lattice Method) en fréquentiel ;
– une réduction 1D associant des modèles de poutres à des efforts aérodynamiques instationnaires
bidimensionnels calculés par tranche ;
– une réduction mixte couplant des modèles de poutres à une aérodynamique 2D UVLM et/ou
DLM.
L’intérêt des méthodes UVLM/DLM réside dans leur capacité à modéliser les effets tridimension-
nels de la voilure au détriment d’un coût de calcul supérieur. Or, l’impact de ces effets est d’autant
plus faible que l’allongement est grand. Le choix se porte donc naturellement, dans notre cas, sur la
deuxième famille de modélisation. La description des modèles structural et aérodynamique retenus
ainsi que les modalités de leur couplage sont détaillés dans la suite de ce chapitre. La validation du
modèle par des cas tests ainsi que l’illustration des différentes capacités du programme sont détaillées
dans le chapitre 4.
1. https ://nwtc.nrel.gov/OpenFAST
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FIGURE 3.1. – Réduction du modèle structural.
Figure 3.1. – Structural model reduction.
3.1. Description du modèle
3.1.1. Modélisation structurale
L’utilisation d’une modélisation de type poutre pour une structure disposant d’une dimension
grande devant les deux autres consiste, partant d’une structure 3D, à décorréler la résolution d’un
problème 2D qu’est la section droite, de celle d’un problème 1D concentré en une ligne moyenne
reliant les centres de sections (figure 3.1). Cette décorrélation se traduit mathématiquement par :
– un jeu de caractéristiques élastiques et inertielles associé à chaque section droite différente ;
– un système d’équations différentielles ordinaires ou aux dérivées partielles, linéaire ou non,
utilisant les caractéristiques des sections droites comme paramètres ainsi qu’un jeu de variables
de résolution (déplacements et rotations par exemple) ;
– un champ de contraintes dépendant des variables de résolution pour chaque section droite dif-
férente permettant de revenir à la solution 3D du problème.
Il existe de très nombreuses théories des poutres qui diffèrent notamment selon le problème 3D de
départ considéré (loi de comportement du matériau) et la manière de procéder à la réduction du pro-
blème. La modélisation la plus simple et la plus connue est la théorie classique des poutres ou théorie
d’Euler-Bernoulli. Elle s’applique aux matériaux isotropes dans le cas de petites déformations, petits
déplacements et petites rotations en faisant comme hypothèses cinématiques sur la section droite l’ab-
sence de gauchissement et la perpendicularité par rapport à la ligne moyenne. Cette théorie linéaire
présente l’avantage de découpler le problème global en 6 sous-problèmes que sont la traction/com-
pression, la torsion, la flexion pure et la flexion composée dans les deux directions normales à la ligne
moyenne [Mon18b]. Dans notre cas, le jeu d’hypothèses utilisables est plus restrictif. Les petites dé-
formations nous permettent de rester dans le cadre de l’élasticité linéaire, en revanche l’anisotropie
des composites ne permet pas le découplage des différentes sollicitations traction/torsion/flexions,
c’est d’ailleurs ces couplages qui nous permettent de mettre en œuvre le tissage aéroélastique. Sur
le plan géométrique, les grandes rotations de la voilure impliquent la perte de commutativité entre
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deux rotations successives [Arg82]. Ces dernières ne sont plus modélisables de manière vectorielle
et imposent l’utilisation de méthodes plus complexes comme les quaternions. De même, les grands
déplacements ne permettent plus de raisonner sur la ligne moyenne non déformée et imposent la dé-
finition d’un repère local en chaque point de la ligne moyenne déformée. Un traitement exhaustif des
problématiques associées à ce type de modélisation commune aux pales d’hélicoptères composites
est formulé par Hodges [Hod06].
Il en ressort deux critères principaux permettant de classer les différentes théories non linéaires de
poutres anisotropes. Les modalités de réduction du problème 3D tout d’abord se scindent en deux
approches :
– une réduction ad hoc avec formulation d’hypothèses sur la cinématique de la section droite
(rigide, sans gauchissement...) ;
– une réduction par développement asymptotique par rapport aux paramètres d’élancement de la
poutre.
Le deuxième critère concerne la manière de résoudre le problème 2D de la section droite :
– analytique par un système d’équation fermé souvent complexe ;
– généralisée par résolution du problème 2D à l’aide de la méthode des éléments finis.
Les méthodes asymptotiques, bien que plus complexes à mettre en œuvre, sont souvent plus rigou-
reuses sur le plan mathématique et sont moins spécifiques d’une catégorie de section droite que ne le
sont les méthodes ad hoc. Ces dernières sont toutefois toujours employées pour faciliter la résolution
analytique du problème 2D de la section droite. En effet, une telle résolution n’est possible, lorsque la
réduction est asymptotique, que pour des formes de sections simples, isotropes ou composites à paroi
mince. De ce fait, de nombreux travaux dans le domaine de l’aéroélasticité des voilures composites
ont été construits autour d’une réduction ad hoc associée à une résolution analytique du problème de
la section droite : c’est le cas de la théorie des poutres composites à paroi mince. Cette dernière est
largement détaillée par Librescu et Song dans [LS05]. Le caractère analytique de cette théorie, et donc
le faible coût CPU associé, en fait une méthode de choix pour les applications d’optimisation comme
illustrées dans les travaux de Qin et Librescu [QL03], Haddadpour et al [HKS08], Haddadpour et
Zamani [HZ12] et Farsadi et al [FRK18] pour n’en citer que quelques uns.
La deuxième catégorie de méthodes largement utilisées en aéroélasticité couple une réduction
asymptotique à une résolution par la méthode des éléments finis du problème 2D. L’inconvénient
du surcoût de calcul associé à l’emploi des éléments finis est compensé par l’absence d’hypothèses
formulées a priori sur le comportement de la section droite, permettant un usage généralisé de la
méthode. Cette dernière, sous l’hypothèse de petites déformations permettant de rester dans le cadre
de l’élasticité linéaire, décompose le problème 3D en un problème 1D non linéaire géométriquement
exact (au sens asymptotique du terme) et un problème 2D linéaire ou non. Si l’approche linéaire pour
le problème 2D est discutable dans le cas des pales d’hélicoptères en raisons de l’impact d’effets non
linéaires comme l’effet trapèze (effet du chargement axial sur la rigidité en torsion) ou l’effet Vlasov
(termes d’ordres élevées non négligeables dans le développement pour des sections composites ou-
vertes à paroi minces) [Hod06], elle est toutefois raisonnable pour des applications de type voilure
fixe.
Par conséquent, le temps de calcul réduit d’un calcul linéaire par éléments finis des caractéristiques
de la section droite, associé à une théorie 1D non linéaire géométriquement exacte apparaît comme
étant un bon compromis pour l’application faisant l’objet de notre étude, à savoir les voilures fixes
composites souples à grand allongement. Le détails de la modélisation retenue fait l’objet de la suite
de ce chapitre.
3.1.1.1. Poutre anisotrope en grand déplacement et grande rotation
Parmi la famille des théories de poutre anisotrope géométriquement exacte, c’est l’implémentation
faite par Yu et Blair [YB12] de la formulation variationnelle mixte géométriquement exacte dévelop-
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pée par Hodges [Hod90] qui a été choisie. Cette implémentation open source appelée GEBT pour
Geometrically Exact Beam Theory 2[KMBF] présente l’avantage d’être modifiable pour y implémen-
ter les efforts aérodynamiques et affiche de très bonnes performances de calcul du fait de l’emploi
du langage compilé Fortran 90/95 et de l’utilisation de matrices creuses pour la résolution. Cette
formulation est dite mixte du fait du choix des variables de résolution utilisées. En effet, la plupart
des théories de poutres emploient comme variables de résolutions les déplacements et rotations aux
nœuds. Ces dernières présentent l’inconvénient, dans le cas des grands déplacements et grandes rota-
tions, de dépendre du choix du repère d’une part, et de générer des équations non linéaires complexes
du mouvement d’autre part. D’autres formulations sont dites intrinsèques dans la mesure où elles
s’affranchissent de la dépendance au choix du repère en utilisant comme variables de résolution les
déformations. C’est le type de méthode qui est employé par exemple dans le code Matlab NATASHA
de Patil [PH06]. Ce type de formulation présente l’avantage d’être compact mais implique une re-
construction a posteriori de la déformée de la poutre. L’approche suivie dans une formulation mixte
consiste à utiliser des multiplicateurs de Lagrange pour coupler cette reconstruction de la déformée à
une formulation intrinsèque de la dynamique de la poutre en utilisant comme variables de résolution
du problème à la fois les déplacements, les déformations, les efforts et les quantités de mouvement.
Ce choix relève d’un compromis entre un nombre supérieur de variables de résolution à chaque nœud
(18 au lieu de 6), compensé par une formulation plus compacte facilitant la résolution non linéaire du
système.
La méthode s’appuie sur une formulation variationnelle du problème d’élasticité linéaire 3D à
l’aide du principe d’Hamilton étendu, développé asymptotiquement suivant l’axe de la poutre :∫ t2
t1
∫ L
0
[
δ (V −K)+δW
]
dx1dt = δA (3.1)
avec t1 et t2 deux instants arbitraires, K et V l’énergie cinétique et l’énergie de déformation par unité
de longueur, δW le travail virtuel des efforts appliqués par unité de longueur et δA l’action virtuelle
aux extrémités de la poutre. La notation (¯) désigne des variations qui ne correspondent pas à des
différentielles exactes. Comme détaillé dans [Hod90], ces termes sont réécrits en fonction des efforts
internes et quantités de mouvement pour aboutir à une formulation intrinsèque des équations du
mouvement à laquelle on adjoint les équations cinématiques pour la résolution de la déformée.
Du fait des grands déplacements et grandes rotations, trois types de repères sont nécessaires (figure
3.2) :
– un repère global unique a (~xa,~ya,~za)mobile dans un référentiel inertiel avec une vitesse linéaire
~va et angulaire ~ωa données. L’orientation de ce repère est cohérente avec les conventions de
mécanique du vol (~xa pointe vers l’avant,~ya vers l’aile droite et~za vers le bas).
– au moins un repère de poutre non déformée b (~xb,~yb,~zb) fixe dans le repère a : ~xb est normal
au profil et pointe vers la droite.~xb appartient au plan (~ya,~za), y compris dans le cas d’une aile
en flèche. ~yb est tangent à la ligne de référence du profil et pointe vers l’avant. ~zb complète
le trièdre. Dans notre cas, un repère b est défini pour chaque section d’aile ayant un angle de
dièdre et/ou de flèche différent.
– un repère de poutre déformé B (~xB,~yB,~zB) pour chaque élément de poutre.
Les matrices de changement de repère ~~C sont décrites en utilisant les paramètres de Rodrigues :
θi = 2ei tan
α
2
i ∈ {1,2,3}
2. https ://cdmhub.org/resources/gebt
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FIGURE 3.2. – Définition des repères structuraux.
Figure 3.2. – Structural frames definition.
avec α l’angle de rotation autour de la direction définie par le vecteur unitaire~e. Il vient :
~~C =
[
1− (1/4)~θT~θ
]
~~∆− θ˜ +(1/2)~θT~θ
1+(1/4)~θT~θ
avec ~~∆ la matrice identité et la notation tilde (˜) définissant une matrice à l’aide de l’égalité suivante
pour tout vecteur ~w :
θ˜~w = ~θ ∧~w
Comme évoqué précédemment, les variables de résolution de cette formulation mixte sont consti-
tuées des déplacements ~ua et des paramètres de Rodrigues ~θa exprimés dans le repère a, des forces
intérieures ~FB, des moments intérieurs ~MB, des quantités de mouvement ~PB et des quantités de mou-
vement angulaires ~HB exprimés dans les repères B. Les inconnues d’efforts et de quantités de mou-
vement sont reliées à la formulation faible (Eq. 3.1) par les relations suivantes :
{
~PB
~HB
}
=

∂K
∂~VB
∂K
∂~ΩB
=~~I
{
~VB
~ΩB
}
(3.2)
{
~FB
~MB
}
=

∂V
∂~VB
∂V
∂~ΩB
= ~~K
{
~γ
~κ
}
(3.3)
avec ~VB la vitesse, ~ΩB la vitesse angulaire, ~γ les déformations et ~κ les courbures exprimées dans le
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repère B, ~~I la matrice d’inertie et ~~K la matrice de raideur de la section droite. La caractérisation de
l’anisotropie de la poutre est présente uniquement dans l’équation (3.3). Les matrices ~~I et ~~K sont
déterminées pour chaque section droite différente par la résolution du problème 2D évoquée précé-
demment. Ce point est traitée dans le paragraphe 3.1.1.2. Tous développements fait [Hod90, YB12],
et après avoir divisé la poutre initiale en N éléments, avec le nœud de départ du i-ième élément numé-
roté i et le nœud d’arrivé du même élément noté i+1, et en utilisant des fonctions de forme constantes
ou linéaires pour les variables de résolution, la formulation mixte 3.1 devient :
N
∑
i=1
{
δ~uTi ~f
−
ui +δ~u
T
i+1
~f+ui +δ~ψ
T
i
~f−ψi +δ~ψ
T
i+1
~f+ψi +δ~F
T
i
~f−Fi _
+δ~FTi+1~f
+
Fi +δ ~M
T
i
~f−Mi +δ ~M
T
i+1+1
~f+Mi +δ~P
T
i
~fPi + δ ~HTi ~fHi
}
= δ~uTN+1~ˆFN+1+δ~ψTN+1 ~ˆMN+1−δ~FTN+1~ˆuN+1
−δ ~MTN+1~ˆθN+1−δ~uT1 ~ˆF1−δ~ψT1 ~ˆM1+δ~FT1 ~ˆu1+δ ~MT1 ~ˆθ1 (3.4)
avec δ~u le vecteur déplacement virtuel, δ~ψ la vecteur rotation virtuelle et (ˆ) les conditions aux
limites. Les différents vecteurs ~f sont définis par :
~f±ui = ±~~CT~~Cab~Fi−~f
±
i +
∆Li
2
[
ω˜a
~~CT~~Cab~Pi+
˙
~~C
T~~C
ab
~Pi
]
(3.5)
~f±ψi = ±~~CT~~Cab ~Mi−~m
±
i +
∆Li
2
[
ω˜a
~~CT~~Cab~Hi +
˙
~~C
T~~C
ab
~H i+
~~CT~~Cab
(
V˜i~Pi− (e˜1+ γ˜i)~Fi
)]
(3.6)
~f±Fi =±~ui−
∆Li
2
[
~~CT~~Cab (~e1+~γi)−~~Cab~e1
]
(3.7)
~f±Mi =±~θi−
∆Li
2
(
~~∆+
θ˜
2
+
~θi~θTi
4
)
~~Cab~κi (3.8)
~fPi =
~~CT~~Cab~Vi−~vi− ω˜a~ui−~˙ui (3.9)
~fHi =~Ωi−~~Cba~~C~ωa−~~Cba
~~∆− θ˜i/2
1+~θi~θTi /4
~˙θi (3.10)
avec~e1 =
(
1 0 0
)T , ~~C la matrice de passage entre les repères b et B, ~~Cab la matrice de passage entre
les repères b et a, ~~Cba =
(
~~Cba
)T
, ∆Li la longueur du i-ième élément et ~f
±
i , ~m
±
i les contributions
discrétisées des forces et moments distribués appliqués à la poutre définis par :
~f
−
i =
∫ 1
0
(1−ξ )~fa∆Lidξ ; ~f
+
i =
∫ 1
0
ξ~fa∆Lidξ (3.11)
~m
−
i =
∫ 1
0
(1−ξ )~ma∆Lidξ ; ~m+i =
∫ 1
0
ξ~ma∆Lidξ (3.12)
avec ~fa et ~ma les forces et moments distribués. Pour les équations (3.5) à (3.12), l’indice a, b ou B se
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réfère au repère de développement. Les dérivations (˙) sont faites dans le repère inertiel.
Dans le cas d’une demi-aile unique, le système non linéaire de 18N +12 équations qui en résulte
consiste en :
– 12(N−1) équations associées aux nœuds intermédiaires :
~f+ui +~f
−
ui+1 =
~0 ; ~f+ψi +~f
−
ψi+1 =
~0 ;
~f+Fi +
~f−Fi+1 =~0 ;
~f+Mi +
~f−Mi+1 =~0
– 12 équations associées au nœud initial :
~f−u1 − ~ˆF1 =~0 ; ~f−ψ1− ~ˆM1 =~0 ;
~f−F1−~ˆu1 =~0 ; ~f−M1− ~ˆθ1 =~0
– 12 équations associées au nœud final :
~f+uN + ~ˆFN+1 =~0 ; ~f
−
ψ1 +
~ˆM1 =~0 ;
~f−F1 +~ˆu1 =~0 ;
~f−M1 +
~ˆθ1 =~0
– 6N équations associées aux éléments :
~fPi =~0 ; ~fHi =~0
Les 18N +12 inconnues correspondantes sont ~ui, ~θi, ~Fi, ~Mi pour chaque nœud, ~Pi et ~Hi pour chaque
élément. Les conditions aux limites sont appliquées aux nœuds extrêmes, soit en déplacement/rotation
soit en force/moment (en gardant à l’esprit que ~θ est le vecteur contenant les paramètres de Rodrigues
de la rotation et non le vecteur rotation usuel des petites rotations).
Cette formulation est à ce stade purement structurale et correspond à l’implémentation réalisée par
Yu et Blair [YB12]. Toutefois, la présence des paramètres de forces et moments distribués ~fa et ~ma
va nous permettre d’injecter dans cette formulation les efforts aérodynamiques suivant les modalités
détaillées au paragraphe 3.2.
3.1.1.2. Homogénéisation des poutres composites
Le processus d’homogénéisation consiste à déterminer les matrices de raideur ~~K et d’inertie ~~I de
chacune des sections droites de la poutre. Ce nombre varie en fonction du type de voilure étudié :
pour des voilures à section constante, chaque élément de poutre utilisera les mêmes caractéristiques
2D, pour une section évoluant de manière continue en envergure, une discrétisation du nombre de
section devra être réalisée en arbitrant le compromis fidélité/temps de calcul. Les matrices de raideur
et d’inertie sont décrites par les équations (3.2) et (3.3). On définit ~~S = ~~K−1 comme la matrice de
souplesse, le développement matriciel donne alors :
γ11
2γ12
2γ13
κ1
κ2
κ3

=

S11 S12 S13 S14 S15 S16
S12 S22 S23 S24 S25 S26
S13 S23 S33 S34 S35 S36
S14 S24 S34 S44 S45 S46
S15 S25 S35 S45 S55 S56
S16 S26 S36 S46 S56 S66


F1
F2
F3
M1
M2
M3

(3.13)

P1
P2
P3
H1
H2
H3

=

µ 0 0 0 µxm3 −µxm2
0 µ 0 −µxm3 0 0
0 0 µ µxm2 0 0
0 −µxm3 µxm2 i22+ i33 0 0
µxm3 0 0 0 i22 −i23
−µxm2 0 0 0 −i23 i33


V1
V2
V3
Ω1
Ω2
Ω3

(3.14)
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avec Si j les coefficients de la matrice de souplesse, µ la masse par unité de longueur, xm2, xm3 les
coordonnées du centre de masse relativement à ~yB et~zB, i22 le moment d’inertie autour de ~yB, i33 le
moment d’inertie autour de~zB et i23 le produit d’inertie dans le plan (~yB,~zB). Les couplages dus à
l’anisotropie du matériau sont caractérisés par les coefficients non diagonaux de la matrice de sou-
plesse ~~S. Cette formulation matricielle est la plus générale qui soit. Selon les cas étudiés, elle peut
être simplifiée comme dans le cas d’une poutre d’Euler-Bernoulli pour laquelle les glissements γ12 et
γ13 sont négligés, la matrice de souplesse de l’équation 3.13 devient alors :
~~S =

S11 0 0 S14 S15 S16
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0
S14 0 0 S44 S45 S46
S15 0 0 S45 S55 S56
S16 0 0 S46 S56 S66
 (3.15)
Si l’on ajoute l’hypothèse isotrope, les termes de couplages disparaissent et la matrice de souplesse
se simplifie en :
~~S =

1/(ES) 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 1/(GJ) 0 0
0 0 0 0 1/(EIG2) 0
0 0 0 0 0 1/(EIG3)
 (3.16)
avec E et G respectivement le module d’Young et de Coulomb du matériau, S la surface de la section,
J sa constante de torsion et IG2,3 ses moments quadratiques de flexion. Selon les cas, il est possible
d’identifier directement ES la raideur axiale, GJ la raideur en torsion, EIG2 la raideur en flexion sens
envergure et EIG3 la raideur en flexion sens corde. Ces paramètres peuvent être déterminés soit :
– directement à partir de données de cas tests ;
– par le calcul pour des sections de formes simples.
Lorsque les matériaux utilisés sont anisotropes ou pour des formes de section plus complexes, une
méthode plus générique est nécessaire. Contrairement à GEBT qui utilise le logiciel VABS (Variatio-
nal Beam Sectional Analysis) [CH97], les travaux présents utilisent une méthode par calcul éléments
finis volumiques.
Une première approche a été explorée s’appuyant sur une poutre prismatique construite à l’aide de
la section à calculer. La dimension dans le sens de l’envergure est suffisamment grande pour avoir
un facteur de forme supérieur à 10 avec un maillage disposant d’au moins 10 éléments dans cette
même direction. L’identification des coefficients de la matrice de souplesse est effectuée au milieu de
la poutre dans le sens de l’envergure en exploitant l’évanescence des concentrations de contraintes
conformément à l’hypothèse de Saint Venant [Mon18b]. Cette méthode, bien que précise [KMBF17],
est pénalisée par un coût de calcul qui augmente rapidement avec la complexité de la section droite.
Une approche plus efficiente d’homogénéisation périodique par éléments finis développée par Car-
traud [CM06] a finalement été retenue. Cette méthode, détaillée dans [KMBF18a], est par exemple
également utilisée dans le préprocesseur Abaqus homtools [LB11]. Ce choix est dicté par plusieurs
éléments, notamment le fait que cette méthode est utilisable avec n’importe quel code éléments fi-
nis 3D, pourvu qu’il soit capable d’implémenter des relations linéaires entre les ddl de deux faces
opposées d’un volume. Ensuite, le fait de réaliser l’homogénéisation sur un volume et non une sur-
face comme c’est le cas pour VABS ou d’autres codes similaires permet, au prix d’une augmentation
mesurée du nombre de ddl, de traiter des voilures périodiques dans le sens de l’envergure. Cette ap-
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(a) (b) .
FIGURE 3.3. – Exemples de maillages utilisés pour l’homogénéisation : a) maillage d’une section
pleine d’un profil NACA0015, b) section composite caisson avec deux plis verticale-
ment et trois plis horizontalement.
Figure 3.3. – Examples of meshes used for homogenisation step: a) mesh of a solid section of a
NACA0015 airfoil, b) composite box section with two horizontal plies and three vertical
plies.
proche est donc moins performante pour des voilures prismatiques, mais est bien adaptée aux dessins
très ajourés des voilures de drones HALE solaires constituées de treillis de carbone. Ces dernières
sont souvent construites comme une succession de tronçons identiques qui se répètent dans le sens de
l’envergure entre deux nervures successives. Sur un plan plus prospectif enfin, les formes issues de
techniques d’optimisation topologique, qui sont fortement tridimensionnelles, peuvent également bé-
néficier de cette méthode. On prendra garde toutefois, comme évoqué en préambule de ce chapitre, à
vérifier l’absence d’effet non linéaire comme ceux rencontrés sur des voilures prismatiques à section
ouverte.
En pratique, on utilise le solveur 3D éléments finis Calculix [DW98] qui présente l’avantage d’être
compatible avec les nomenclatures de cartes de travail Abaqus, et qui est de plus disponible sur de
nombreuses plateformes. Le volume de référence utilisé est un maillage 3D :
– disposant de deux faces miroirs dans le sens de l’envergure (les deux faces périodiques doivent
être identiques et disposer du même nombre de nœuds placés au même endroit dans leur plan
respectif) dans le cas général ;
– ou avec un unique élément dans le sens de l’envergure construit à partir de l’extrusion d’un
maillage 2D dans le cas d’une voilure prismatique (figure 3.3a) ;
– ou de type plaque ou caisson composite généré à l’aide des données de drapage scriptées pour
le préprocesseur Calculix Graphix (figure 3.3b).
À ce maillage sont ajoutés deux nœuds factices dont les ddl représentent les déformations ~γ et
courbures κ de la ligne moyenne de la poutre. Par dualité, les efforts associés à ces ddl correspondent
aux forces internes ~FB et aux moments internes ~MB. Exploitant l’hypothèse de grand allongement des
voilures étudiées, la méthode d’identification de la matrice de souplesse de la section droite utilise
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FIGURE 3.4. – Réduction du modèle aérodynamique
Figure 3.4. – Aerodynamic model reduction.
une cinématique de poutre d’Euler-Bernoulli 3.15 : le plan moyen de chaque section reste perpen-
diculaire à la ligne moyenne mais le gauchissement reste toutefois possible. Cette cinématique est
imposée à travers un système de conditions de périodicité reliant les déformations et courbures de la
ligne moyenne d’une part (assimilé aux déplacements des deux nœuds factices) et aux déplacements
des différents nœuds des deux faces périodiques du volume de référence d’autre part. On notera au
passage que le fait d’imposer une cinématique pour la poutre dégrade l’approche d’origine purement
asymptotique du couple GEBT/VABS. Ce choix ne remet toutefois pas en cause la polyvalence du
programme dans la mesure où la définition de cette cinématique peut facilement être modifiée selon
les applications en modifiant uniquement le système de conditions de périodicité. Le volume de ré-
férence est paramétré dans le repère b de la poutre non déformée avec l’exposant (−) pour la face de
gauche et l’exposant (+) pour la face droite (gauche et droite au sens des abscisses croissantes suivant
l’axe de la poutre). Le système de conditions périodiques est le suivant :
u+x −u−x = Lx
(
γ11+ z+κ2− y+κ3
)
(3.17)
u+y −u−y = Lx
(−z+κ1− xκ3) (3.18)
u+z −u−z = Lx
(
y+κ1− xκ2
)
(3.19)
avec u+x,y,z et u
−
x,y,z les déplacements des nœuds des deux faces périodiques, Lx la longueur du volume
de référence dans le sens de l’envergure, x l’abscisse du milieu du volume de référence dans le sens
de l’envergure, y+et z+ les coordonnées des nœuds dans la face droite.
Quatre cas de charges élémentaires sont alors imposés à travers les nœuds factices donnant lieu à
chaque fois à une résolution statique linéaire avec le solveur Calculix Crunchix. Par exemple, le cas de
charge élémentaire en torsion correspond à imposer la torsion autour de la ligne moyenne M1 = 1 et les
autres forces et moments internes à 0. Après avoir effectué la résolution statique linéaire, les valeurs de
déplacements des nœuds factices (correspondant aux déformations et courbures de la ligne moyenne)
sont identifiés à la quatrième ligne/colonne de la matrice de souplesse 3.15 (S14 = γ11, S44 = κ1,
S45 = κ2 et S46 = κ3). L’opération est répétée pour chacun des quatre cas de charges élémentaires,
on vérifie au final que ces différents calculs donnent bien l’égalité des coefficients antisymétriques
(Si j = S ji).
3.1.2. Modélisation des eﬀorts aérodynamiques
Poursuivant la logique de couplage fort entre la résolution du problème structural et aérodyna-
mique, la modélisation des efforts aérodynamiques instationnaires est réalisée de manière analytique.
Étant donnée les hypothèses formulées dans le cadre de notre étude, le modèle aéroélastique que nous
développons est éligible à l’utilisation d’écoulements de fluide parfait incompressibles instationnaires
2D par tranche (figure 3.4). Comme évoqué au paragraphe 2.4.4, les théories historiques (Wagner en
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FIGURE 3.5. – Paramètres du profil aérodynamique.
Figure 3.5. – Airfoil aerodynamic parameters.
temporel, Theodorsen en fréquentiel) ont été enrichies au fil du temps et adaptées aux exigences du
calcul numérique et du contrôle actif des instabilités. Dans ce cadre, l’utilisation de la représenta-
tion d’état pour déterminer les efforts aérodynamiques est devenue une méthode de choix dans la
mesure où elle permet simplement le couplage fort avec les équations structurales, voire les lois de
commandes. Un aperçu des différentes méthodes de ce type est exposé dans [Pet08]. Celle que nous
avons retenue dans le cadre de notre étude, largement employée en aéroélasticité des voilures fixes et
tournantes, est la théorie de Peters et al. [PKC95] reprise dans [HP11]. Certains travaux présentent
également une version étendue de cette théorie pour des applications plus complexes, particulière-
ment dans le cas de voilures tournantes [PHT07]. Le point de départ de la méthode est identique
à l’approche de Theodorsen et fournit une formulation des efforts aérodynamiques linéarisée très
similaires :
Fz = piρb2
(
h¨+Uα˙−baα¨)+2piρUb[h˙+Uα+b(1
2
−a
)
α˙−λ0
]
(3.20)
MF = b
(
1
2
+a
)
Fz−piρb3
[
1
2
h¨+uα˙+b
(
1
8
− a
2
)
α¨
]
(3.21)
avec Fz la portance par unité de longueur, MF le moment aérodynamique par unité de longueur autour
du point de référence F , ρ la masse volumique de l’air, U la vitesse de l’écoulement. La demi-corde b,
la hauteur h, l’angle d’incidence α et la distance a entre le point F et le centre du profil sont illustrés
sur la figure 3.5 en notant que h =−z.
En comparaison de la formulation de Theodorsen (équations 2.19 et 2.20), la seule différence,
au changement de variable près, consiste à remplacer la fonction complexe de Theodorsen C( fr),
qui module la composante circulatoire de la portance, par un terme λ0 homogène à une vitesse. Ce
dernier correspond au terme constant du développement de Glauert de la vitesse induite par la densité
de circulation présente dans le sillage. Ce terme λo est donc la seule inconnue des équations 3.20
et 3.21, les autres termes étant soit des paramètres du profil soit des ddl du problème structural ou
l’une de leurs dérivées successives. La force de la méthode réside dans le fait d’approximer cette
vitesse induite à l’aide d’un système de NS équations différentielles ordinaires (EDO) qui assure
la convergence vers les méthodes exactes de Wagner et de Theodorsen dans leur domaine d’emploi
respectif (réponse indicielle et oscillation harmonique) lorsque le nombre d’états tend vers l’infini. Le
choix du nombre NS associé aux états λ1,λ2, . . . ,λNS consiste alors en un compromis précision/temps
de calcul. On a, d’après [HP11] :
λ0 ≈ 12
NS
∑
n=1
bnλn (3.22)
45
3. GEBTAero : simulation numérique aéroélastique des voilures souples composite à grand allongement
avec les coefficients bn définis à l’équation 3.26 et le vecteur ~λ contenant les différents états λn
calculés à l’aide du système d’EDO suivant :
~~A~˙λ +
U
b
~λ =
[
h¨+U θ˙ +b
(
1
2
−a
)
θ¨
]
~c (3.23)
avec la matrice ~~A définie par :
~~A = ~~D+ ~d~bT +~c ~dT +
1
2
~c~b (3.24)
où :
Dnm =

1
2n n = m+1
− 12n n = m−1
0 n 6= m±1
(3.25)
bn =
{
(−1)n−1 (NS+n−1)!(NS−n−1)!
1
(n!)2
n 6= NS
(−1)n−1 n = NS
(3.26)
dn =
{
1
2 n = 1
0 n 6= 1 (3.27)
cn =
2
n
(3.28)
Au final, la détermination des efforts aérodynamiques instationnaires ajoute NS équations pour
chaque élément de poutre de la structure. La dimension du système aéroélastique globalF est donc
de (18+NS)N + 12 équations associées à autant d’inconnues contenue dans un vecteur ~X , étant
entendu que les inconnues structurales évoquées au paragraphe 3.1.1.1 sont complétées par N×NS
inconnues d’états de vitesse induite λn,i. Par la suite, le système d’équations du modèle aéroélastique
global sera écrit :
F (~X , ~˙X) =~0 (3.29)
Par simplification du présent modèle on définit les efforts aérodynamiques quasi-statiques avec
masse ajoutée en prenant la formulation instationnaire des équations 3.20 et 3.21 et en fixant la
vitesse induite λ0 = 0. Ce modèle permet d’obtenir des résultats satisfaisants lorsque les hypothèses
de l’aérodynamique quasi-statique sont respectées (paragraphe 2.4.2).
3.2. Implémentation du couplage ﬂuide/structure
Les efforts aérodynamiques sont définis relativement à la direction de l’écoulement ~W . Cette di-
rection ~W est reliée à l’angle d’incidence αAC et de dérapage βAC de l’aéronef décrits dans le repère
a :
~W =

−cosαAC cosβAC
−sinβAC
−sinαAC cosβAC

Cette relation se traduit par la définition d’un quatrième repère, nommé repère de l’écoulement
(~xF ,~yF ,~zF) consistant avec les conventions de l’aérodynamique bidimensionnelle. Ce trièdre ortho-
normé direct est défini de la manière suivante (figure 3.6) :
~xF =−
~W∥∥∥~W∥∥∥
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FIGURE 3.6. – Paramètres du repère lié à l’écoulement.
Figure 3.6. – Flow frame parameters.
La force de portance dirigée selon~yF est normale à la direction de l’écoulement et contenue dans
le plan du profil de normale~xB :
~yF =
~xB∧~xF
‖~xB∧~xF‖
Le moment aérodynamique quant à lui est dirigée selon le vecteur~zF qui complète le trièdre ortho-
normé :
~zF =~xF ∧~yF
Ces définitions nous permettent de matérialiser le couplage fort entre les inconnues aérodyna-
miques (paragraphe 3.1.2) et les inconnues structurales (paragraphe 3.1.1.1). On définit, sous l’hypo-
thèse que la direction et l’intensité de l’écoulement restent constantes ou quasi-statiques au cours du
temps :
– α l’angle d’incidence local, α ∈]−90°,90°[ :
α = arcsin(~yB.~yF) (3.30)
– les dérivées temporelles α˙ , α¨ , h˙, h¨ :
α˙ = ~Ωa.~zF =
(
~~CT~~Cab~ΩB
)
.~zF (3.31)
α¨ = ~˙Ωa.~zF +~Ωa.~˙zF (3.32)
h˙ =−~Va.~yF =−
(
~~CT~~Cab~VB
)
.~yF (3.33)
h¨ =−~˙Va.~yF −~Va.~˙yF (3.34)
Les efforts aérodynamiques instationnaires, considérés constants au sein de chaque élément, sont
alors injectés par l’intermédiaire des efforts distribués ~fa et ~ma auxquels ont ajoute les efforts de
gravité :
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~fa = Fz~yF −µg~za (3.35)
~ma = MF~zF −µgxm2~za (3.36)
en utilisant les équations (3.30) à (3.34) pour substituer les inconnues structurales aux inconnues
aérodynamiques.
3.3. Fonctionnalités du programme
Le modèle aéroélastique d’ordre réduit décrit supra permet différentes applications :
– une étude de la réponse dynamique non linéaire transitoire du système par l’utilisation d’un
schéma de discrétisation temporelle ;
– une étude de la réponse quasi-statique non linéaire du système en négligeant les termes dérivés
par rapport au temps :
F (~X ,~0) =~0 (3.37)
– une résolution d’un problème aux valeurs propres à partir de la linéarisation autour d’un point
d’équilibre quasi-statique du système.
Afin de simplifier et d’automatiser les tâches afférentes à ces applications, un pré/postprocesseur
codé en python est développé, incluant l’algorithme d’homogénéisation décrit au paragraphe 3.1.1.2.
La visualisation des déformées statiques, des déformées modales et des simulations temporelles est
assurée par le logiciel ParaView. Le code de calcul qui en résulte, ci-après nommé GEBTAero 3,
présente différentes capacités résumées sur la figure 3.7.
3.3.1. Analyse quasi-statique
L’application la plus simple réalisable par ce programme est la détermination de la déformée sta-
tique de la voilure. Celle-ci est effectuée à l’aide d’une résolution quasi-statique du système aéroélas-
tique d’équations (3.37). En plus de la visualisation de la déformée à l’aide de ParaView, la simulation
retourne la valeur numérique des efforts de réaction à l’encastrement et de la déformée au saumon
(translation/rotation).
L’analyse statique permet également de déterminer la vitesse critique de divergence en torsion en
mesurant la valeur des efforts de réaction à l’encastrement pour un angle d’incidence infinitésimal
donné et des valeurs de vitesse de l’écoulement croissantes.
3.3.2. Analyse modale
L’analyse modale est au cœur du domaine d’application du programme. En effet, le couplage fort
nous permet de déterminer les modes de plus basse fréquence qui correspondent aux modes d’intérêt
de notre analyse. La résolution du problème aux valeurs propres associé est réalisée par linéarisation
autour d’un point d’équilibre calculé par une analyse quasi-statique non linéaire (paragraphe 3.3.1)
en utilisant le vecteur solution suivant :
~X (t) = ~X + ~ˇX(t) (3.38)
3. https ://framagit.org/BertrandK/GEBTAero
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FIGURE 3.7. – Fonctionnalités de GEBTAero.
Figure 3.7. – GEBTAero features.
49
3. GEBTAero : simulation numérique aéroélastique des voilures souples composite à grand allongement
avec ~X la solution quasi-statique et ~ˇX(t) ~X . En réinjectant la solution dans l’équation 3.29 et en
réalisant un développement de Taylor, on obtient le système suivant au premier ordre :
F
(
~X + ~ˇX(t),
˙ˇ~X
)
=F (~X ,~0)+
∂F
∂ ~ˇX
~ˇX +
∂F
∂
˙ˇ~X
˙ˇ~X =~0
Par simplification de la solution quasi-statique 3.37, il vient :
∂F
∂ ~ˇX
~ˇX +
∂F
∂
˙ˇ~X
˙ˇ~X =~0 (3.39)
Dans le cadre de la résolution d’un problème aux valeurs propres, les solutions étudiées sont de la
forme :
~ˇX(t) = ~X0eνt (3.40)
En injectant cette solution dans l’équation 3.39 on obtient le problème aux valeurs propres généra-
lisé (Generalised Eigenvalue Problem; GEP) suivant :(
∂F
∂ ~ˇX
+ν
∂F
∂
˙ˇ~X
)
~X0 =~0 (3.41)
Par analogie avec les systèmes dynamiques classiques, ∂F/∂ ~ˇX renvoie à la matrice de rigidité ~~K
and ∂F/∂
˙ˇ~X renvoie à la matrice de masse ~~M . L’équation 3.41 s’écrit alors :(
~~K +ν ~~M
)
~X0 =~0 (3.42)
On prendra garde à éviter toute confusion avec la matrice d’inertie ~~I et de raideur ~~K définies au
paragraphe 3.1.1.1. Le choix de l’algorithme de résolution du GEP est dicté par la nature des matrices
de masse et de raideur. Dans notre cas, l’utilisation de multiplicateurs de Lagrange qu’implique la
formulation mixte, mais aussi l’ajout des EDO associées au calcul du terme de vitesse induite λ0 pour
chaque nœud, entraîne la perte de la symétrie rencontrée usuellement en dynamique des structures, à
la fois sur la matrice de raideur et sur la matrice de masse. Une transformation du système 3.42 en un
problème aux valeurs propres standard (Standard Eigenvalue Problem; SEP) est donc nécessaire :
~~K −1 ~~M~X0 =− 1ν
~X0 (3.43)
En raison du coût en temps de calcul prohibitif qu’elle génère, l’inversion directe de la matrice de
raideur ~~K est évitée en réalisant plutôt une résolution du système linéaire suivant :
~~K ~V =~Z (3.44)
avec ~V = ~~K −1 ~~M~X0 et ~Z =
~~M~X0.
Le nombre de valeurs propres associées à un SEP est égal à la dimension du système. Cependant,
parmi ces valeurs propres, très peu correspondent à des modes d’intérêts pour l’étude du comporte-
ment aéroélastique. A l’instar de l’étude des modes de vibrations d’une structure discrétisée par un
grand nombre d’éléments finis, seule une petite partie des modes est calculée à l’aide d’algorithmes
spécifiques et en précisant le domaine spectral sur lequel s’effectue la recherche. Dans notre cas, le
SEP est résolu à l’aide de la méthode IRAM (Implicitly Restarted Arnoldi Method) implémentée
dans la bibliothèque open source ARPACK (ARnoldi PACKage) [LSY97]. Toujours pour des raisons
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d’optimisation du temps de calcul, les matrices sont stockées sous forme creuse, en l’occurrence à
l’aide du système de coordonnées COO (Coordinate list). Ce dernier consiste en la définition de trois
listes :
– l’indice de ligne des éléments non nuls ;
– l’indice de colonne des éléments non nuls ;
– la valeur numérique des éléments non nuls.
La transformation du GEP en SEP nécessite l’utilisation d’un solveur direct pour résoudre le sys-
tème linéaire d’équations 3.44 qui soit compatible avec l’utilisation de matrices creuses. Le choix se
porte ici sur le solveur open source MUMPS (MUltifrontal Massively Parallel sparse direct Solver)
[ADLK01] qui présente de très bonnes performances et une intégration aisée. Une part significative
du temps de calcul total requis pour la résolution du GEP est générée par la résolution du système
linéaire 3.44. À ce titre, une attention particulière est portée sur le conditionnement du système à
résoudre pour en faciliter la résolution. Les lignes et colonnes sont réordonnées et multipliées par des
scalaires adéquats en utilisant la bibliothèque open source Scotch [PR96].
Comme évoqué au chapitre 2, les instabilités aéroélastiques de type MIV consistent en l’interaction
des modes structuraux de plus basses fréquences avec les efforts aérodynamiques. La définition du
domaine spectral de recherche requise par ARPACK, si elle est naturelle avec le critère de plus basse
fréquence pour un système structural classique, est plus complexe dans notre cas en raison des valeurs
propres générées par l’ajout des EDO de calcul de vitesses induites. En effet, la plupart de ces valeurs
propres sont proches de celles solutions du système découplée d’EDO déduit de l’équation 3.23 sans
second membre :
~~A~˙λ +
U
b
~λ = 0 (3.45)
Or si νi est valeur propre de la matrice b/
(
U~~A
)
, alors −1/νi est valeur propre du système 3.45
conformément à l’équation 3.43. Pour donner un exemple, si Ns = 6,
~~A possède quatre valeurs propres
réelles : ν1 ' 0,3865, ν2 ' 0,5011 , ν3 ' 2,8461, ν4 ' 16,5383 et deux valeurs propres complexes
conjuguées ν5,6 ' 6,3987.10−2± 0,1546i. Les valeurs propres associées −1/νi sont donc toutes à
partie réelle négative. Par conséquent, tous ces modes sont stables mais de norme proportionnelle à
la vitesse de l’écoulement U . Si bien que chaque mode complexe de la matrice ~~A génère 2N valeurs
propres capables de prendre n’importe quelle valeur de fréquence en faisant varier U . Il faut donc
trouver une manière appropriée de définir le critère de recherche spectrale du solveur ARPACK sans
masquer les modes aéroélastiques d’intérêt par les nombreux modes issus des EDO de vitesse induite.
Cet aspect original est un point fondamental de ces travaux. En effet, une approche s’appuyant sur
le calcul d’un nombre restreint de modes pour optimiser le temps de calcul ne peut être envisagée
qu’avec la certitude d’identifier à coup sûr les modes aéroélastiques d’intérêt. Deux cas de figure sont
envisagés.
3.3.2.1. Calcul de la vitesse critique aéroélastique
Le premier cas de figure correspond à la recherche de la vitesse critique d’instabilité (divergence
et/ou flottement). Dans ce cas, le paramètre WHICH, qui règle le domaine spectral de recherche
du solveur, est réglé avec la valeur SR correspondant à la recherche des valeurs propres ν de plus
faible partie réelle en valeur algébrique. La recherche classe donc les valeurs propres dans l’ordre
croissant de partie réelle, avec en tête de classement les modes à partie réelle négative. Après inversion
du système, conformément à la transformation du GEP en SEP (équation 3.43), cela correspond à
chercher les valeurs propres −1/ν avec des parties réelles positives classées dans l’ordre des parties
réelles croissantes puis les valeurs propres à partie réelle négative classées dans l’ordre des parties
réelles décroissantes. Avec ce réglage, un mode instable (partie réelle positive) sera donc toujours
classé avant un mode stable. il permet donc de discriminer rapidement les vitesses d’écoulement pour
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lesquelles le système est stable ou non :
– si la première valeur propre renvoyée par le solveur est stable, toutes les autres le sont et la
vitesse de l’écoulement est inférieure à la valeur critique ;
– sinon la vitesse est supérieure à la vitesse critique.
Si le mode instable est réel, l’instabilité est une divergence statique, s’il est complexe, c’est un flotte-
ment.
Si l’on cherche spécifiquement la vitesse critique de flottement, on règle le nombre de modes à
calculer pour obtenir :
– un mode instable complexe (au dessus de la vitesse critique de flottement) ;
– ou d’éventuels modes instables tous réels et un premier mode stable (en dessous de la vitesse
critique de flottement).
La même chose se produit pour la vitesse critique de divergence, on règle le nombre de modes à
calculer pour obtenir :
– un mode instable réel (au dessus de la vitesse critique de divergence) ;
– ou d’éventuels modes instables tous complexes et un premier mode stable (en dessous de la
vitesse critique de divergence).
Ces valeurs peuvent être calculées sur la voilure non déformée (~X =~0) ou sur la voilure déformée
(sous l’effet de la gravité et/ou de la portance).
Cet algorithme est implémenté dans la méthode “ModalCriticalSpeed” de la classe “Simulation”
de l’interface python (figure 3.8). Il nécessite la définition d’une plage et d’un pas de vitesse pour la
recherche ainsi que d’une tolérance pour la détermination de la vitesse critique. On prendra garde à
ne pas définir un pas de recherche trop grand car dans certains cas le passage de l’état initialement
stable à l’état instable peut être réversible avec le risque de manquer une plage de vitesse instable.
3.3.2.2. Tracé des modes aéroélastiques
Le deuxième cas de figure correspond au tracé des premiers modes aéroélastiques (fréquence et
amortissement) en fonction de la vitesse de l’écoulement U . La solution retenue précédemment n’est
pas envisageable. La difficulté réside ici dans le fait que chaque valeur de vitesse de l’écoulement
correspond à la résolution d’un problème aux valeurs propres spécifique sans lien naturel les uns avec
les autres. Il faut donc s’assurer, partant des n premiers modes structuraux que l’on cherche à tracer
(U = 0), que le spectre de recherche défini et le nombre de valeurs propres calculé pour chaque vitesse
U , permettent de retrouver les dits n modes. Cette condition est respectée par l’imposition de deux
critères :
– d’une vitesse de calcul à une autre, le maximum de la norme des modes calculés est supérieur
à celle du mode de plus grande norme parmi les n modes d’intérêt définis au pas précédent ;
– tous les modes de norme inférieure sont bien calculés : on utilise pour cela la valeur LM du
paramètre WHICH d’ARPACK qui calcule les valeurs propres ν de plus grande norme et donc,
après inversion du système (équation 3.43), les valeurs propres −1/ν de plus petite norme.
L’appariement des modes d’une vitesse à l’autre est ensuite réalisé par corrélation des différents
vecteurs propres. Si la corrélation est insuffisante pour l’un au moins des modes, la calcul est relancé
en diminuant l’écart de vitesse entre les deux points.
L’inconvénient de cette méthode est d’inclure à basse vitesse les modes générés par les EDO de
vitesse induite. Afin de limiter l’impact du surcoût de calcul associé, l’algorithme ajuste de manière
dynamique le nombre de modes à calculer au fur et à mesure de l’évolution de la vitesse U .
3.3.3. Analyse dynamique temporelle
Le schéma temporel de Newmark utilisé dans le programme GEBT [YB12] avec comme para-
mètres γ = 1/2 et β = 1/4 est directement réutilisé pour discrétiser les variables structurales du
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système F . On y ajoute la discrétisation suivant le même schéma pour chaque nœud du vecteur~λ
associé au modèle aérodynamique.
À des fins de visualisation, un fichier au format vtk est généré à chaque pas de temps permettant la
lecture de la simulation dans ParaView.
3.3.4. Pré/postprocesseur
Afin de faciliter l’interopérabilité du code de calcul avec des outils d’optimisation, un pré/postpro-
cesseur est codé en langage python. Il dispose des fonctionnalités suivantes :
– génération du fichier texte d’entrée de l’exécutable Fortran constituant le cœur du code de
calcul ;
– calcul des matrices de masse et de souplesse :
• analytiquement dans le cas de sections isotropes à forme simple,
• numériquement par génération d’un fichier d’entrée pour le solveur Calculix Crunchix et
récupération des déplacements des nœuds factices (cf. paragraphe 3.1.1.2). Pour les sections
de type plaque ou caisson, génération d’un fichier d’entrée pour le préprocesseur Calculix
Graphix permettant de créer le maillage. Pour les autres formes de section, un maillage au
format .msh (Abaqus) ou .unv (Salome) est fourni ;
– calculs des vitesses critiques aéroélastiques de divergence et/ou de flottement (paragraphe
3.3.2.1) ;
– tracé des n premiers modes aéroélastiques par corrélation des vecteurs propres (paragraphe
3.3.2.2) ;
– visualisation des déformées modales par génération d’un script Python ParaView,
– visualisation de la simulation dynamique transitoire par génération d’un script Python Para-
View.
Le préprocesseur utilise le formalisme objet pour interfacer les différents programmes mis en œuvre.
Un diagramme de classe est présenté sur la figure 3.8. Un exemple de script Python utilisant le pré-
processeur est fourni en annexe B.
Le modèle ainsi construit doit permettre de déterminer rapidement les vitesses critiques aéroélas-
tiques, de divergence et de flottement, en étant plus particulièrement dédié à des voilures souples et/ou
anisotropes. Il convient maintenant d’évaluer la précision et la rapidité des différentes étapes, à savoir
dans un premier temps, l’homogénéisation de la section droite, et dans un second temps, le calcul des
vitesses critiques. C’est l’objet du chapitre 4.
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FIGURE 3.8. – Diagramme de classe du pré/postprocesseur de GEBTAero.
Figure 3.8. – Class diagram of the GEBTAero pre/post processor.
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La précision du code de calcul utilisant le modèle défini au chapitre 3 nécessite d’être évaluée à
l’aide de cas tests. Ces derniers sont de différentes natures : analytiques, expérimentaux ou numé-
riques.
Les cas tests analytiques fournissent les résultats les plus fiables mais ne s’appliquent générale-
ment qu’à des configurations très simples peu représentatives des cas réels. Ces cas d’utilisation sont
d’ailleurs purement à usage de vérification des performances du modèle dans la mesure où le calcul
analytique du résultat sera toujours plus rapide que le calcul numérique. Il s’agit par exemple, en
ce qui nous concerne, de la vitesse de divergence statique d’une voilure prismatique isotrope à sec-
tion constante (paragraphe 2.4.1.2). Les cas tests expérimentaux complètent utilement cette première
catégorie en couvrant des cas plus complexes. La question de la répétabilité des expériences et de
la précision des mesures se pose toutefois. La littérature couvrant des expérimentations compatibles
avec notre domaine d’étude est peu abondante, d’où la justification de nouveaux essais décrits dans
le chapitre 5. Les cas tests numériques, enfin, permettent de traiter des configurations inaccessibles
aux deux premières catégories et sont très utilisés pour comparer les valeurs calculées par différents
modèles.
Outre la précision des vitesses critiques calculées par GEBTAero, l’utilisation de ces cas test est un
moyen intéressant d’évaluer et le cas-échéant de comparer les temps de calculs nécessaires. Enfin, la
comparaison automatisée des valeurs fournies par GEBTAero à cette banque de valeurs de référence
est un bon moyen de surveiller l’absence de régression en cas de modification du programme. Un
ensemble de script a d’ailleurs été créé à cet effet.
Dans la suite de ce chapitre, l’algorithme d’homogénéisation tout d’abord va être évaluée par rap-
port aux valeurs analytiques de sections isotropes à formes simples. Ensuite, le modèle aéroélastique
complet sera testé au regard des cas tests les plus largement utilisés dans la communauté. Pour ce
qui est des temps de calculs, les essais sont réalisés à l’aide d’un ordinateur portable (CPU : Intel®
Core™ i5-4210H; RAM : 8GO; OS :Ubuntu 18.04), l’exécutable Fortran est compilé à l’aide de
GFortran 7.3.
4.1. Cas tests structuraux
L’algorithme d’homogénéisation périodique par éléments finis des caractéristiques de la section
droite décrit au paragraphe 3.1.1.2 est spécifiquement conçu pour des structures composites aniso-
tropes pour lesquels des résultats analytiques sont rarement disponibles. Cet algorithme doit donc a
fortiori converger vers les résultats analytiques des sections isotropes de formes simples. Ces résultats
sont issus des formules de Roark [YB17], les caractéristiques des différentes sections testés sont pré-
sentées dans le tableau 4.1. La forme générale de la matrice de souplesse correspond au cas isotrope
présenté équation (3.16). Seuls les coefficients S11, S44, S55 et S66 sont non nuls. Leurs valeurs four-
nies par le calcul éléments finis 3D sont comparées aux références analytiques, respectivement 1/ES,
1/GJ, 1/EIG2 et 1/EIG3. Le matériau utilisé pour chacune des sections est un alliage d’aluminium
(E = 73GPa, ν = 0,3 et ρ = 2700kg.m−3).
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TABLE 4.1. – Caractéristiques géométriques des sections isotropes testées [YB17].
Table 4.1. – Geometrical characteristics of tested isotropic cross section [YB17].
plaque mince caisson
dimensions m L = 3.10−2 ; h = 5.10−4 L = 0,1 ; h = 5.10−2 ; e = 5.10−4
surface m2 1,5.10−5 1,49.10−4
moment quadratique IG2 m
4 3,125.10−13 7,1062.10−8
moment quadratique IG3 m
4 1,125.10−9 2,0461.10−7
Constante de torsion J m4 1,2369.10−12 1,6281.10−7
FIGURE 4.1. – Évaluation du calcul par la MEF de la matrice de souplesse pour une section plaque
mince, stratégie à isorépartition des éléments en largeur et en hauteur.
Figure 4.1. – Assesment of flexibility matrix calculation using FEM method for a thin plate section,
same number of element upwards and sideways.
4.1.1. Section plaque mince
La première section est la plaque mince qui sera utilisée par la suite pour les essais expérimentaux.
On réalise une convergence en maillage pour deux types d’éléments, l’un linéaire (C3D8I) et l’autre
quadratique (C3D20R) [Dho16]. Les temps de calcul pour un nombre d’éléments donné sont égale-
ment précisés. Deux stratégies sont utilisées, la première consiste à disposer autant d’éléments dans
la largeur que dans l’épaisseur (figure 4.1) et la deuxième à fixer le facteur de forme de l’élément à 1
(figure 4.2).
On constate que pour les deux stratégies et les deux types d’éléments, les calculs des coefficients
S11 et S66 génèrent des erreurs négligeables. Pour ce qui est du coefficient S55 (souplesse en flexion
dans le sens envergure), seule la stratégie à facteur de forme égal à 1 pour l’élément C3D20R affiche
des performances médiocres et des temps de calcul élevés. Enfin, le coefficient le plus délicat à déter-
miner, qu’est la souplesse en torsion, affiche de bien meilleures performances avec la stratégie à isoré-
partition des éléments, d’autant plus avec les éléments quadratiques. Le compromis précision/temps
de calculs semble converger vers la première stratégie avec une centaine d’éléments quadratiques. À
titre d’illustration, la visualisation amplifiée du résultat en déplacement du cas de charge élémentaire
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FIGURE 4.2. – Évaluation du calcul par la MEF de la matrice de souplesse pour une section plaque
mince, stratégie à facteur de forme unitaire des éléments.
Figure 4.2. – Assessment of flexibility matrix calculation using FEM method for a thin plate section,
unit element aspect ratio.
utilisé pour calculer la souplesse en torsion, puis en flexion sens envergure, sur un maillage d’élé-
ments C3D20R disposant de 10 éléments en largeur et en hauteur et d’un unique élément dans le sens
de l’envergure est présenté figure 4.3.
On voit bien ici que le gauchissement en torsion (figure 4.3a), ainsi que les effets de Poisson en
flexion (figure 4.3b) sont permis par le jeu de relations linéaires imposées par la méthode. D’autre
part, la visualisation du champ de cisaillement τxy sur la figure 4.4 permet de valider l’emploi d’un
unique élément dans le sens de l’envergure (la valeur du champ de cisaillement est indépendante de
la coordonnée x). La dimension de l’élément dans la direction~x est fixée égale à la moyenne des deux
autres dimensions. On vérifie facilement l’indépendance du résultat de l’homogénéisation par rapport
au nombre d’éléments dans cette direction.
4.1.2. Section caisson
Le deuxième type de section testé est lui davantage représentatif d’un longeron de voilure puisqu’il
s’agit d’une forme en caisson (section rectangulaire creuse à paroi mince). Les dimensions figurent
dans le tableau 4.1, le matériau est inchangé. De la même manière que pour la plaque mince, on réalise
une convergence en maillage en se limitant cette fois à la première stratégie (autant d’éléments dans
la largeur et l’épaisseur des parois). Le résultat est présenté sur la figure 4.5. La corrélation avec les
valeurs analytiques est excellente, aussi bien pour les éléments linéaires que quadratiques, même avec
un seul élément par paroi de caisson (toutes les erreurs relatives sont inférieures à 1 pourcent).
Toujours pour illustrer le gauchissement des sections et l’absence d’effets de bord que permet cette
méthode, le cas de chargement élémentaire en flexion sens envergure (coefficient S55) est illustré à
travers sa déformée amplifiée (figure 4.6b) et le champ de contrainte normale σxx (figure 4.6c). Pour
faciliter la visualisation (longueur suffisante du tronçon), 10 éléments sont utilisés dans la direction~x
(zoom sur la figure 4.6b). Là encore, on constate que le champ de contraintes est indépendant de la
coordonnée x.
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(a)
(b)
FIGURE 4.3. – Champ de déplacement du cas de charge élémentaire d’un tronçon de plaque : a)
torsion, b) flexion autour de l’axe~y.
Figure 4.3. – Displacement field of elementary load cases of a plate section: a) twisting, b) bending.
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FIGURE 4.4. – Champ de cisaillement τxy du cas de charge élémentaire en torsion d’un tronçon de
plaque.
Figure 4.4. – Shear stress τxy of the twisting elementary load case of a plate section.
FIGURE 4.5. – Évaluation du calcul par la MEF de la matrice de souplesse pour une section caisson.
Figure 4.5. – Assesment of flexibility matrix calculation using FEM method for a box section.
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(a)
(b)
(c)
FIGURE 4.6. – Cas de chargement en flexion sens envergure de la section caisson : a) vue globale du
caisson b) déformée amplifiée, c) champ de contraintes σxx.
Figure 4.6. – Bending spanwise load case of a box section: a) wing box overview b) amplified defor-
mation, c) stress field σxx.
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FIGURE 4.7. – Évaluation du calcul par la MEF de la matrice de souplesse pour une section profil
NACA0015.
Figure 4.7. – Assesment of flexibility matrix calculation using FEM method for a NACA0015 airfoil
section.
4.1.3. Section NACA 0015
Le dernier type de section testé est typique des voilures pleines prismatiques. Il s’agit d’un profil
NACA 0015 d’un mètre de corde utilisant là encore le même alliage d’aluminium. Plusieurs maillages
triangulaires, linéaires ou quadratiques, extrudés sur un unique élément dans l’épaisseur, sont réali-
sés dans l’environnement open source Salome-Meca [DA11] avec un nombre croissant d’éléments
comme illustré sur la figure 3.3a. Le maillage est généré à l’aide de l’algorithme NetGen au format
Universal File (.unv) développé par le Structural Dynamics Research Lab (SDRL). Il est converti
au format .msh compatible Abaqus à l’aide d’un exécutable C open source appelé unical 1. Les va-
leurs de références pour la surface et le moment quadratique de flexion sont déterminées à l’aide de
l’équation paramétrique des profils NACA symétriques :
y =± t
0,2
(
0,2969
√
x−0,1260x−0,3516x2+0,2843x3−0,1015x4)
Une formulation approchée de constante de torsion analytique est égale à [YB17] :
J =
4IG2
1+16
IG2
S
(4.1)
Le résultat de la convergence en maillage est représenté figure 4.7. Pour ce qui est du coefficient S11
et S66 ( linéaire et quadratique), et du coefficient S55 (quadratique) la corrélation est excellente quelque
soit le nombre d’éléments. La convergence vers une erreur nulle est plus lente pour le coefficient S55
linéaire, tandis que le coefficient S44,, linéaire comme quadratique, converge vers une erreur résiduelle
non nulle de l’ordre de 1,5% . Cette erreur résiduelle est cohérente avec le fait que des approximations
1. https ://github.com/prool/unical1
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TABLE 4.2. – Caractéristiques des ailes Goland et Patil.
Table 4.2. – Goland and Patil wing characteristics.
Goland [Gol45] Patil [Pat99]
demi-envergure L m 6,096 16
corde 2b m 1,8288 1
masse par unité de longueur µ kg/m 35,71 0,75
position du centre élastique CE (depuis le BA) % corde 33 50
centre de gravité CG (depuis le BA) % corde 43 50
distance entre le CG et le CE v m 0,18288 0
raideur en flexion (sens envergure) EIG2 N.m2 9,77.106 2.104
raideur en flexion (sens corde) EIG3 N.m2 / 4.106
raideur en torsion GJ N.m2 0,99.106 1.104
moment d’inertie autour du centre élastique i11 kg.m 8,64 0,10
sont faites dans la formulation de la constante de torsion 4.1.
4.2. Cas tests aéroélastiques
Afin de valider la précision de l’algorithme de détermination des vitesses critiques (divergence
et flottement), deux cas tests présents dans la littérature sont employés. Il s’agit de l’aile Goland
universellement utilisée en aéroélasticité [Gol45] et de l’aile Patil qui est plus spécifique des voilures
souples à grand allongement [Pat99]. Les caractéristiques de ces deux voilures sont fournies dans
le tableau 4.2, elles sont injectées directement dans le programme sans étape d’homogénéisation
(paragraphe 3.1.1.2). Tous les essais sont réalisées à incidence nulle.
4.2.1. Aile Goland
Le premier essai réalisé consiste à évaluer sur le cas test Goland la convergence du code de calcul
vis-à-vis des deux paramètres de discrétisation que sont le nombre d’éléments N et le nombre d’états
de vitesse induite NS. Ce cas test est typique des hypothèses de petites perturbations (petits dépla-
cements et petites rotations). Les résultats, disponibles également dans [KMBF18b], sont présentés
figure 4.8. On y constate une bonne convergence à partir d’un nombre d’éléments N = 8 et un nombre
d’états de vitesse induite NS = 4. La valeur de NS est toutefois limitée à 8 pour éviter l’apparition d’er-
reurs d’arrondis dues à la présence de factorielle dans la définition des coefficients bn (équation 3.26)
et pour éviter une matrice ~~A mal conditionnée.
La valeur de la vitesse et de la fréquence de flottement calculées par GEBTAero sont comparées
à d’autres codes de calcul de référence (voir tableau 4.3). Elle est calculée au niveau de la mer (ρ =
1.225kg.m−3) et pour une altitude de 20000ft (ρ = 0.6526kg.m−3). La corrélation est très bonne
avec les autres modèles présentés qui sont également de type 2D par tranche. Comme évoqué au
paraphe 2.4.2, la fréquence réduite associée à cette vitesse de flottement est fr = 0.19 ce qui justifie
l’intérêt d’un modèle instationnaire. Notons toutefois que le nombre de Mach 0,56 calculé à 20000ft
est limite pour l’hypothèse incompressible mais permet de fournir un moyen de comparaison entre
codes de calcul similaires.
4.2.2. Aile Patil
Le code de calcul est ensuite testé à l’aide de l’aile Patil, voilure souple à grand allongement
inspirée de la structure de l’avion à propulsion humaine Deadalus. Ce cas test présente l’avantage
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FIGURE 4.8. – Test de convergence des paramètres N et NS pour l’aile Goland
Figure 4.8. – Convergence test of parameters N and NS for the Goland wing.
de solliciter les capacités non linéaires du code de calcul. La vitesse et la fréquence de flottement
calculées pour ρ = 0.0889kg.m−3 et à incidence nulle sont comparées aux valeurs présentes dans la
littérature pour des codes de calculs similaires (tableau 4.4).
Là encore les valeurs sont très comparables. On note l’écart important existant entre la configura-
tion non déformée et déformée. Dans les deux cas, la demi-voilure est encastrée à l’emplanture. La
configuration déformée tient compte de l’effet de la gravité tandis que la configuration non déformée
le néglige. Ce cas test permet de montrer l’importance du choix d’une formulation en grand dépla-
cement et grande rotation (c’est les cas pour tous les codes de calculs du tableau 4.4) pour traiter
l’aéroélasticité des voilures souples. Pour ce cas test, la fréquence réduite fr en configuration non
déformée est de 0,11 et passe à 0.08 en configuration déformée. Le nombre de Mach quant à lui est
de l’ordre de 0,1.
TABLE 4.3. – Vitesse et fréquence de flottement de l’aile Goland.
Table 4.3. – Goland wing flutter speed and frequency.
programme
sea level 20000ft
vitesse fréquence vitesse fréquence
(m/s ) (rad/s) (m/s ) (rad/s)
GEBTAero (N = 10; NS = 6) 136,5 70,3 174,9 69,0
Goland [GL48] 137,2 70,7 - -
NATASHA[Pat99] 135,6 70,2 - -
UM/NAST[Bro03] 136,2 70,2 174,9 68,1
Aeroflex[RPdSdS12] 137,0 70,8 177,0 69,2
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TABLE 4.4. – Vitesse et fréquence de flottement de l’aile Patil pour ρ = 0.0889kg.m−3.
Table 4.4. – Patil wing flutter speed and frequency, ρ = 0.0889kg.m−3.
programme
voilure non déformée voilure déformée
vitesse fréquence vitesse fréquence
(m/s) (rad/s) (m/s) (rad/s)
GEBTAero (N = 10; NS = 6) 32,2 22,6 23,3 11,9
NATASHA[Pat99] 32,2 22,6 - -
UM/NAST[Su08] 32,2 22,6 23,2 10,3
Aeroflex[RPdSdS12] 32,6 22,3 23,4 12,2
Pour illustrer davantage l’impact de la déformée statique, les quatre premiers modes sont tracés
en fonction de la vitesse de l’écoulement pour la configuration non déformée (figure 4.9a) et pour la
configuration déformée (figure 4.9b). On constate deux choses :
– la fréquence du premier mode de torsion (en vert sur le graphe) est fortement diminuée par
l’effet de la déformation statique ;
– la pente de la variation de l’amortissement pour ce même mode est également diminuée, rendant
la transition entre le domaine stable et instable moins tranchée.
Cet exemple nous montre donc à quel point la déformation statique liée à la souplesse et à l’allonge-
ment d’une voilure peut entraîner une modification importante du comportement aéroélastique.
Après avoir évalué la précision du code, le cas test est utilisé pour apprécier le temps de calcul
nécessaire en fonction de la valeur des paramètres N et NS et une précision de vitesse critique fixée à
10−1 m/s (figure 4.10). Ce résultat amène plusieurs remarques :
– le temps de calcul pour le cas présent semble être de l’ordre de O(N). Cela s’explique sans
doute par l’utilisation de matrices creuses. C’est un résultat prometteur pour traiter des voilures
composites complexes avec des sections fortement évolutives impliquant un grand nombre
d’éléments de poutres ;
– le calcul est plus rapide dans le cas déformé que dans le cas non déformé. Cela peut s’ex-
pliquer par une vitesse critique inférieure nécessitant moins d’itérations pour l’algorithme de
recherche ;
– les valeurs optimales pour le paramètre NS semblent être 6 et 8.
On teste ensuite les limites du programme avec les paramètres NS = 6 et N = 100000 qui représentent
un cas bien au-delà du domaine d’emploi du programme. Le calcul converge alors au bout de 5887s
(1h 38min 7s). À titre de comparaison, la toolbox Matlab Aeroflex qui utilise des matrices pleines et
calcule l’intégralité des valeurs propres a les performances suivantes pour NS = 4 :
– N = 2 : 4,8s
– N = 10 : 98,8s
– N = 20 : 751,1s
On voit donc ici l’intérêt d’adopter une stratégie s’appuyant sur l’utilisation de matrices creuses,
l’utilisation d’un langage performant et le calcul d’un nombre limité de modes. Cela permet à la fois
un temps de calcul réduit et une croissance de ce dernier avec l’augmentation du nombre d’éléments
globalement linéaire là où d’autres stratégies voient ces temps de calcul exploser.
Enfin, pour illustrer les capacités temporelles du code de calcul, une simulation dynamique tran-
sitoire est effectuée sur l’aile Patil pour une altitude de 20km et une vitesse de 38m/s. Différents
instantanés de la déformation sont pris et sont superposés sur la figure 4.11 en les décalant les uns
des autres d’une distance correspondant à la distance parcourue entre les deux instants de calculs.
L’échelle de couleur correspond à la norme de la rotation de la section droite (en radian). Cette illus-
tration permet de souligner la violence du phénomène avec des amplitudes de déformation qui sont
rapidement très importantes. On rappelle toutefois que la mécanique du vol n’est pas prise en compte
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(a)
(b)
FIGURE 4.9. – Tracé des modes aéroélastiques de l’aile Patil : a) configuration non déformée, b)
configuration déformée.
Figure 4.9. – Patil wing aeroelastic modes plot: a) undeformed configuration, b) deformed configu-
ration.
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FIGURE 4.10. – Temps de calcul de la vitesse de flottement de l’aile Patil (précision : 10−1 m/s).
Figure 4.10. – Computation time of the Patil flutter speed (accuracy : 10−1 m/s).
dans ce calcul.
4.2.3. Aile Patil anisotrope
À la connaissance de l’auteur, aucun cas test aéroélastique portant sur une voilure à section ani-
sotrope ne fait consensus dans la littérature. Afin de combler ce manque, le cas test Patil est modifié
en introduisant un terme de couplage d’anisotropie afin de mettre en évidence l’impact de ce dernier
sur le comportement aéroélastique de la voilure. Dans notre cas, le terme de couplage d’intérêt et le
coefficient S45 (= S54) qui matérialise le lien entre la torsion et la flexion sens envergure. La valeur
de ce couplage ne peut pas être fixé arbitrairement mais doit correspondre à une structure réaliste.
À cette fin, on cherche à construire un longeron composite à section caisson disposant des mêmes
rigidités en torsion et en flexion sens envergure (tableau 4.2) mais disposant d’une paroi (haut) pour
laquelle le stratifié est non équilibré (paragraphe 2.5.4.2) et de trois autres sans symétrie miroir (pa-
ragraphe 2.5.4.1). On utilise comme matériau un composite carbone/epoxy UD T700 (El = 148GPa,
Et = 10GPa, νlt = 0,3, Glt = 4,6GPa, ρ = 1600kg.m−3, épaisseur du pli : 0,125mm). Les plans
de drapage du caisson composite sont décrits dans le tableau 4.5, ses dimensions sont les suivantes
(cohérentes avec un profil d’un mètre de corde) :
– largeur : 200mm;
– hauteur : 67mm.
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TABLE 4.5. – Plans de drapage du caisson composite de l’aile Patil anisotrope.
Table 4.5. – Anisotropic wing box section laminate layups.
paroi plan de drapage
haut [0,45,45,0]
bas [0,−45,45,0]
gauche [0,45,−45,0]
droite [0,−45,45,0]
TABLE 4.6. – Vitesses et fréquences critiques de l’aile Patil anisotrope calculées par GEBTAero.
Table 4.6. – Anisotropic Patil wing critical speeds and frequencies computed by GEBTAero.
cas test
flottement divergence
vitesse fréquence vitesse
(m/s) (rad/s) (m/s)
Patil non déformée 32,2 22,6 38,0
Patil anisotrope non déformée 32,3 22,6 78,3
Patil déformée 23,4 11,9 38,0
Patil anisotrope déformée 31,6 22,1 97,0
La matrice de souplesse de ce caisson calculée à l’aide de GEBTAero est égale à :
~~S =

0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 1,01.10−4 5,88.10−6 0
0 0 0 5,88.10−6 4,97.10−5 0
0 0 0 0 0 0

On note que l’on supprime le ddl de traction et flexion sens corde qui n’ont quasiment pas d’impact
sur les vitesses critiques mais qui rendent extrêmement complexe la création d’un caisson composite
équivalent. L’erreur réalisée sur la souplesse en torsion (S44) et en flexion sens envergure (S55) est de
l’ordre du pourcent. On peut donc valider la valeur de 5,88.10−6 pour le coefficient de couplage S45.
On recherche alors les vitesses critiques sur le cas test Patil en modifiant uniquement le coefficient
S45 de la matrice de souplesse, tous les autres paramètres structuraux et inertiels restent inchangés.
La simulation est elle aussi effectuée pour N = 10 et NS = 6 et toujours pour ρ = 0.0889km.m−3, les
résultats sont présentés dans le tableau 4.6. On constate un impact majeur sur la vitesse de divergence
statique qui est plus que doublée dans les deux configurations. Pour ce qui est du flottement, le
couplage permet de compenser presque intégralement la baisse de performance due à la déformation
statique.
On trace ensuite les modes de l’aile anisotrope en configuration déformée et non déformée (figure
4.12). Si l’on constate peu de différence avec le cas test de départ pour la configuration non déformée
(figure 4.9a), l’impact dans le cas déformée sur le premier mode de torsion (en vert) est notable (fi-
gure 4.9b). On peut voir que le tissage aéroélastique permet ici de contrer le comportement naturel de
ce mode, pour lequel la fréquence diminue avec la vitesse, et d’augmenter par la même occasion la
zone pour laquelle l’amortissement réduit est positif. Tout se passe comme si le tissage aéroélastique
permettait, pour des vitesses suffisantes, de rejoindre le comportement du mode en configuration non
déformée. On ne voit en effet presque plus de différence au-delà de 30m/s entre les deux configura-
tions. L’explication se trouve sans doute dans l’évolution de la flèche statique de la voilure en fonction
de la vitesse de l’écoulement qui se rapproche de 0 autour de la vitesse critique de flottement en raison
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(a)
(b)
FIGURE 4.12. – Tracé des modes aéroélastiques de l’aile Patil anisotrope : a) Configuration non dé-
formée, b) Configuration déformée.
Figure 4.12. – Anisotropic Patil wing aeroelastic modes plot: a) undeformed configuration, b) de-
formed configuration.
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FIGURE 4.13. – Flèche statique de l’aile Patil anisotrope en fonction de la vitesse aérodynamique.
Figure 4.13. – Anisotropic Patil wing static tip deflection depending on flow speed.
du couplage flexion/torsion (figure 4.13).
Ce dernier cas test nous permet donc d’illustrer le potentiel du tissage aéroélastique, sur une confi-
guration plausible, car construite à l’aide d’un caisson composite, et de manière parlante car com-
parable à un cas test existant sans anisotropie. Toutefois, pour compléter ces cas tests numériques et
en l’absence de formules analytiques existantes, des résultats expérimentaux spécifiquement dédiés
aux voilures souples à grand allongement, éventuellement composites, peuvent utilement renforcer la
validation du code de calcul. C’est l’objet du prochain chapitre.
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5. Étude expérimentale de voilure souple à
grand allongement
5.1. État de l'art
Le caractère complexe des phénomènes entrant en jeu dans le domaine de l’aéroélasticité justifie
le développement de travaux expérimentaux. Ces derniers sont très nombreux, notamment motivés
par des objectifs de certification, et se décomposent en deux catégories principales que sont les essais
en soufflerie et les essais en vol. Pour ce qui est de la première catégorie, on pourra par exemple
consulter l’historique de Ricketts [Ric90] ou l’ouvrage collectif de Dowell [DCC+04]. Concernant
les essais en vol, un aperçu de l’état de l’art est donné par Brenner et al. [BLV+97].
Dans le domaine plus spécifique des voilures à grand allongement, la littérature est moins abon-
dante. On peut citer, concernant les travaux en soufflerie en aéroélasticité non linéaire, l’article de
Tang et Dowell [TD16] qui reprend notamment l’un des rares essais documentés effectué sur une
voilure très flexible à la connaissance de l’auteur [TD04, TD02a, TD02b, TGD10]. Cette dernière
consiste en une plaque d’acier flexible, équipée de jauges de déformation et de micro-accéléromètres,
sur laquelle sont installés des nervures et un coffrage en balsa pour garantir la forme du profil aile.
Une masse cylindrique est ajoutée au saumon pour ajuster l’inertie et donc le comportement dyna-
mique de la voilure. Cette approche, rigoureuse sur le plan aérodynamique, rend toutefois complexe
l’identification des caractéristiques élastiques et inertielles de la voilure. Du côté des essais en vol, on
notera les travaux réalisés par l’équipe de Cesnik de l’université du Michigan sur le projet X-HALE
d’aile volante modèle réduit très flexible instrumentée utilisée pour valider le code de calcul UM/-
NAST [SSC11, SC07, CSS+10, CS11] ou encore les travaux de Roessler et al. réalisés dans le cadre
du projet européen Flexop [RSS+19]. Le choix d’un modèle réduit comme support expérimental est
plus particulièrement intéressant lorsque la mécanique du vol est prise en compte dans le modèle.
5.2. Présentation des moyens d'essais
La campagne d’essai a été conduite au cours du premier semestre 2019 à l’aide de la soufflerie
n°1 de l’École de l’air. Il s’agit d’une soufflerie fermée à retour de type « Institut de Mécanique des
Fluides de Lille » disposant d’une veine d’essai à section carrée de 450×450mm sur une longueur de
650mm (figure 5.1). La gamme de vitesse disponible s’étend de 5 à 45m/s et vérifie bien l’hypothèse
incompressible. La mise en mouvement du fluide est assurée par un rotor alimenté par un moteur à
courant continu de 3kW.
Elle est instrumentée par :
– un dispositif de vélocimétrie par images de particules (PIV) ;
– une prise de pression différentielle aux bornes du convergent en amont de la veine d’essai
reliée à un capteur de pression, permettant de calculer la vitesse moyenne de l’écoulement dans
la veine U .
L’uniformité de l’écoulement au sein de la veine a été qualifiée à l’aide du dispositif PIV par Laurent
Hetru au cours de sa thèse [Het15]. Des essais conduits à une vitesse U = 41m/s montrent une
homogénéité à 1% près de la vitesse de l’écoulement dans le plan illuminé par la nappe laser (plan
vertical médian parallèle à l’écoulement). Les zones du plan situées à moins de 50mm des parois
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FIGURE 5.1. – Soufflerie n°1 de l’École de l’Air.
Figure 5.1. – École de l’Air wind tunnel n°1.
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sont exclues pour éviter de prendre en compte les couches limites de la veine. Pour ce qui est de
l’échauffement de l’air au cours d’un essai, qui peut être problématique dans le cas d’une soufflerie
fermée, les mesures réalisées dans ces travaux nous permettent d’estimer l’augmentation potentielle
de température attendue à quelques degrés seulement, ce qui représente un impact négligeable sur
la valeur de la masse volumique de l’air. En effet, les vitesses critiques ciblées par nos essais sont
généralement faibles au regard de la vitesse maximale de la soufflerie et les durées de fonctionnement
restent limitées.
Un dernier à point à évaluer concernant une campagne d’essai en soufflerie est l’éventualité de
survenue d’un phénomène de blocage aérodynamique. Là encore, dans la mesure où les instabilités
seront évaluées à incidence nulle, la projection de la surface de la voilure dans le plan perpendiculaire
à l’écoulement restera totalement négligeable en dessous de la vitesse critique. Au-delà de la vitesse
critique, une hypothèse extrêmement conservative consistant à dire que la torsion due au flottement
place le profil à la perpendiculaire de l’écoulement aboutie (pour une corde de 30mm qui ne sera
pas dépassée par la suite) à un facteur de blocage de l’ordre de 6% au dessous duquel il y a peu de
distorsion de l’écoulement [WA82].
5.3. Dispositif expérimental
5.3.1. Montage de la veine d'essai
L’objectif principal de cette campagne est de fournir des cas tests pertinents de vitesse et fréquence
critique de flottement pour compléter ceux déjà traités dans le chapitre 4. Deux aspects sont à ex-
ploiter pour couvrir davantage le domaine d’emploi du code de calcul à savoir les configurations très
flexibles et/ou anisotropes. La définition du dispositif expérimental est un compromis complexe qui
doit répondre notamment aux exigences de fiabilité et de reproductibilité. Afin de disposer du maxi-
mum de données expérimentales, le dispositif devra de plus être préférentiellement conçu avec un ou
plusieurs paramètres modulables. Enfin, sa forme doit être la plus simple possible afin de permettre
une bonne interprétation des résultats. Dans notre cas, le phénomène le plus complexe à modéliser
est le tissage aéroélastique.
Le candidat idéal répondant à l’ensemble des contraintes énoncées précédemment semble ici être
une plaque plane très flexible à grand allongement, isotrope ou composite. En effet, ce type de géomé-
trie est suffisant pour mettre en évidence le tissage aéroélastique à travers des drapages non équilibrés
(paragraphe 2.5.4.2). Il est de plus parfaitement adapté au modèle aérodynamique (dans la plage
d’incidence non décrochée) et dispose de quatre paramètres réglables que sont :
– l’épaisseur ;
– la largeur ;
– la longueur ;
– le matériau.
Le dispositif peut facilement être conçu pour que la longueur soit variable pour une section (épaisseur
et largeur) donnée et un matériau donné. La longueur maximale est imposée par les dimensions de
la veine d’essai employée (en l’occurrence 450mm x 450mm). Il faut alors trouver une combinaison
des trois autres paramètres respectant les contraintes suivantes :
– la géométrie de la plaque est respectée. Cela implique une rigidité suffisante dans le sens corde
pour que chaque section soit effectivement plane,
– la plaque est suffisamment souple pour que sa déformée statique sous son propre poids modifie
significativement son comportement aéroélastique,
– les vitesses d’instabilités sont suffisamment faibles pour rester compatibles avec les capacités
de la soufflerie et suffisamment élevées pour que le nombre de Reynolds soit compatible avec
les hypothèses du modèle.
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– l’épaisseur relative est suffisamment faible pour s’affranchir de la conception d’un bord d’at-
taque et d’un bord de fuite (les bords de la plaque sont uniquement ébavurés) et pour respecter
les hypothèses de profils minces.
Parmi ces trois paramètres à définir, deux sont discrets à savoir le choix du matériau (et le cas échéant
le choix du nombre de plis du stratifié et leur orientation) et, pour des raisons technologiques, l’épais-
seur de la plaque. Le choix de la valeur de la corde est quant à lui continûment variable et détermine
la valeur de l’allongement de la demi-voilure. Fort de ce cahier des charges, le choix précis des di-
mensions retenues est précisé pour la configuration isotrope et composite respectivement dans les
paragraphes 5.4 et 5.5.
Pour ce qui est de la fixation de la voilure, le dispositif utilisée dans [Het15] est réemployé et adapté
car il permet une fixation latérale avec une incidence réglable à l’aide d’un disque découpé dans la
paroi monté sur un axe.
Un support de voilure réalisé en impression 3D polymère (figure 5.2b, visible en blanc sur la figure
5.2a) permet la fixation de la plaque flexible dans la veine d’essai [Zel17].
5.3.2. Instrumentation
Dans la mesure où seule la vitesse de l’écoulement infini amont est utile à la détermination de
la vitesse critique, on utilise la conservation du débit à l’aide de la pression différentielle mesurée
entre l’entrée et la sortie du convergent situé en amont de la veine d’essai. Soit S1 et S2 les surfaces
amont et aval du convergent, p1 et p2 les pressions statiques amont et aval et ∆p= p1− p2. On définit
également U1 la vitesse moyenne amont de l’écoulement, U2 = U est la vitesse moyenne aval de
l’écoulement qui est assimilée à la vitesse moyenne dans la veine d’essai U . En faisant l’hypothèse
d’un écoulement de fluide parfait incompressible, sachant qu’il n’y a pas de variation d’altitude, on
peut appliquer le théorème de Bernoulli :
p1+ρ
U21
2
= p2+ρ
U2
2
(5.1)
La conservation du débit donne :
S1U1 = S2U (5.2)
Par substitution dans l’équation 5.1 on trouve :
U =
√√√√√ 2∆p
ρ
(
1− S2
S1
)2 (5.3)
Cette seule information de vitesse est déjà suffisante pour caractériser une vitesse critique de flotte-
ment. Toutefois, le passage de l’état stable à instable n’est pas quantifié. Il faut pour ce faire disposer
d’une mesure relative à un ddl (flexion et/ou torsion) ou l’une de ses dérivées (vitesse ou accélération).
On cherche également à déterminer la fréquence de flottement mais aussi les différentes fréquences
structurales excitées par la turbulence de l’écoulement dans le domaine sous critique, afin d’évaluer
l’impact des efforts aérodynamiques sur celles-ci. La définition d’une instrumentation adaptée à la
mesure de ces ddl se confronte à une difficulté majeure : les dimensions et masses très réduites des
voilures testées. Il faut alors des capteurs qui répondent aux contraintes suivantes :
– peu ou pas intrusifs sur le plan aérodynamique et inertiel ;
– adaptés aux grands déplacements et grandes rotations ;
– adaptés à des surfaces brillantes (cas métalliques) ;
– avec une bande passante minimale de l’ordre de 100Hz.
74
5.3. Dispositif expérimental
(a)
(b)
FIGURE 5.2. – Montage expérimental de la veine d’essai : a) vue d’ensemble, b) support de voilure.
Figure 5.2. – Test section experimental set-up: a) overview, b) wing support.
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L’utilisation de la PIV est non intrusive mais la bande passante du matériel disponible est insuffisante
et les réflexions de la nappe laser sur la surface métallique, dans le cas isotrope, sont de nature à
détériorer la qualité des images.
L’autre méthode non intrusive de référence utilisable est la corrélation d’images numérique (Digital
Image Correlation : DIC). Elle consiste à filmer la voilure recouverte d’un mouchetis (ce qui relativise
d’ailleurs le caractère non intrusif de la méthode) et d’en extraire les déformations par un traitement
numérique des images. Dans notre cas, le mouvement est fortement tridimensionnel et nécessiterait
donc une corrélation stéréoscopique à l’aide de deux caméras rapides. Un tel équipement n’est pas
disponible au laboratoire, l’emploi de la DIC reste toutefois une piste pour des travaux futurs. Quant
à l’emploi des télémètres laser, il est rendu complexe par les grandes rotations de la voilure, qui
imposent des surfaces de réception du faisceau difficilement atteignables.
On se tourne donc vers une instrumentation installée directement sur la plaque souple. Cela im-
plique des capteurs spécifiques les plus légers possibles. Deux solutions sont explorées :
– des jauges de déformations ;
– des micro-accéléromètres.
Dans le cas des jauges, la bande passante est suffisante à condition d’utiliser des ponts dédiées aux
mesures dynamiques. La fréquence des oscillations peut être directement déduite de la fréquence de
variation des déformations mesurées. En revanche, la reconstruction de l’amplitude des oscillations
uniquement à l’aide de l’amplitude des déformations est beaucoup moins évidente, surtout pour des
voilures à grand allongement pour lesquelles plusieurs modes structuraux peuvent être excités pour
un même ddl.
L’utilisation de micro-accéléromètres apparaît donc comme la méthode de choix pour ce type d’ap-
plications. En effet, la fréquence des accélérations donne directement celle des oscillations, de plus
l’information sur l’amplitude des déplacements peut être retrouvée par intégration du signal. Par la
suite, ces deux méthodes seront utilisées et comparées.
5.4. Plaque souple isotrope
Dans un premier temps, on cherche à déterminer les dimensions optimales de la voilure et son
matériau au regard des différentes contraintes énoncées précédemment. Les paramètres qui rentrent
en ligne de compte pour le choix du matériau sont :
– le module d’Young E pour son impact sur la rigidité en flexion ;
– le module de Coulomb G pour son impact sur le rigidité en torsion ;
– la masse volumique du matériau ρsol pour son impact sur la déformée statique de la voilure.
Par ailleurs, le module de Coulomb G peut se déduire à l’aide du module d’Young et du coefficient
de Poisson ν , en utilisant l’équation 5.4 :
G =
E
2(1+ν)
(5.4)
En l’absence de données matériaux précises, les valeurs du module d’Young et du coefficient de
Poisson sont déterminées à l’aide d’un essai de traction réalisé sur une machine d’essai syntax 3R (fi-
gure 5.3). Une première tentative a été réalisée par impression 3D de matériaux polymères type PLA
[Zel17]. Toutefois, les limites dimensionnelles imposées par l’imprimante d’une part, et l’apparition
d’une anisotropie subie due à l’orientation de l’impression d’autre part, ont conduit à l’abandon de
cette piste pour se concentrer, pour la partie isotrope, sur les matériaux métalliques.
Deux matériaux sont évalués :
– un acier (E = 225GPa, ν = 0,3, ρs = 8640kg.m−3) ; épaisseurs disponibles : 0,5mm et 0,75mm;
– un alliage d’aluminium (E = 64GPa, ν = 0,33, ρs = 3000kg.m−3) ; épaisseurs disponibles :
0,5mm et 0,8mm.
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FIGURE 5.3. – Machine d’essai Syntax 3R utilisée pour caractériser les matériaux.
Figure 5.3. – Syntax 3R tensile testing machine used to characterize materials.
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TABLE 5.1. – Flèche statique pour différents matériaux et épaisseurs pour une demi-envergure de
450mm.
Table 5.1. – Wing tip displacement depending on the thickness and the material for a half-span of
450mm.
matériau/épaisseur
flèche statique
mm %
acier 0,5mm 89,72 19,7
acier 0,75mm 40,92 9,1
aluminium 0,5mm 107,9 24,0
aluminium 0,8mm 33,9 9,8
Pour une épaisseur et un matériau donné, la déformée statique de la plaque soumise à son propre
poids ne dépend pas de la corde. C’est visible dans la formule de la flèche d’une poutre encastrée/libre
soumise à son propre poids, en hypothèses de petits déplacements et petites rotations (équation 5.5) :
f =
3
2
ρsolgl4
Eh2
(5.5)
avec g l’accélération de la pesanteur, l la demi-envergure et h l’épaisseur de la plaque. On regarde
donc dans un premier temps la flèche maximale (soit pour une demi-envergure de 450mm) pour les
différentes configurations présentées (tableau 5.1). Les valeurs sont calculées à l’aide de GEBTAero
pour prendre en compte les grands déplacements et grandes rotations. On rappelle que pour un maté-
riau isotrope à incidence nulle, la flèche est indépendante de la vitesse de l’écoulement.
On constate qu’à épaisseur égale, les résultats sont assez similaires pour les deux matériaux. De
plus, le cas 0,5mm donne une flèche de l’ordre de 20% (19,7% pour l’acier et 24% pour l’alu-
minium), ce qui correspond à une flexibilité comparable à celle de l’aile Patil (flèche de 18,25%,
cf figure 4.13). La flèche relative étant décroissante avec la demi-envergure, elle sera même égale à
celle du cas test Patil pour des valeurs inférieures (18,5% pour une demi-envergure de 410mm en
aluminium). On retient donc l’épaisseur de 0,5mm pour nos essais. Il reste désormais à fixer la corde
optimale. À cet effet, on évalue les vitesses de flottement et de divergence pour différentes valeurs
de corde allant de 10 à 45mm et ce pour les deux matériaux et des valeurs de demi-envergure de
300mm, 350mm, 400mm et 450mm. Les simulations sont réalisées avec comme paramètres N = 10
et NS = 6 et en prenant en compte la gravité. Les résultats sont présentés figures 5.4 et 5.5.
Tout d’abord, on constate une très bonne concordance entre la vitesse de divergence théorique utili-
sant l’équation 2.8 et celle calculée par GEBTAero. Un léger décalage s’observe à grand allongement
pour l’acier, il est dû au fait que la vitesse analytique est donnée pour une voilure non déformée (on
vérifie d’ailleurs que ce décalage disparaît pour une simulation sans prise en compte de la gravité). De
plus, si les deux matériaux sont à peu près équivalent pour ce qui est de la déformation statique, les
vitesses critiques aéroélastiques sont nettement inférieures pour l’aluminium. L’acier n’est utilisable
que pour des demi-envergures aux limites des dimensions de la veine d’essai et avec des vitesses
de flottement élevées. Un essai non instrumenté a d’ailleurs été réalisé avec de l’acier de 0,5mm
d’épaisseur, de 30mm de corde et 440mm de demi-envergure pour lequel l’instabilité de flottement
extrêmement violente se révèle incompatible avec une prise de mesure.
Au final, on retient comme valeur de corde 30mm, compromis entre une corde trop petite, pour
laquelle le nombre de Reynolds est trop faible (perte de linéarité du coefficient de portance à basse
incidence) et les vitesses critiques trop élevées, et une corde trop grande, pour lesquelles l’allonge-
ment est trop faible. Trois séries de mesures sont conduites en faisant varier aux cours de celles-ci la
demi-envergure :
– plaque instrumentée par des jauges de contraintes ;
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(a)
(b)
FIGURE 5.4. – Vitesses critiques et nombre de Reynolds associés en fonction de la corde pour diffé-
rentes valeurs de demi-envergure : a) 300mm, b) 350mm.
Figure 5.4. – Critical speed and Reynolds number depending on chord for different half-span values:
a) 300mm, b) 350mm.
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(a)
(b)
FIGURE 5.5. – Vitesses critiques et nombre de Reynolds associés en fonction de la corde pour diffé-
rentes valeurs de demi-envergure : a) 400mm, b) 450mm.
Figure 5.5. – Critical speed and Reynolds number depending on chord for different half-span values:
a) 400mm, b) 450mm.
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– plaque instrumentée par des micro-accéléromètres ;
– plaque non instrumentée.
5.4.1. Plaque métallique instrumentée par des jauges de déformations
On colle sur une plaque d’aluminium de 0,5mm d’épaisseur et 30mm de corde (figure 5.6a et
5.6b) :
– deux jauges à 370mm du saumon sur l’axe de symétrie de la plaque, l’une à l’intrados, l’autre
à l’extrados montées en demi-pont pour mesurer la flexion.
– une demi rosette de jauges à 350mm du saumon sur l’extrados montée en demi-pont pour
mesurer la torsion.
Les jauges sont raccordées à un boîtier HBM espressoDAQ branché directement sur un port USB
de l’ordinateur utilisé pour les mesures. On utilise le logiciel Labview pour faire l’acquisition. Dans
la mesure où aucun traitement temps réel n’est nécessaire pour notre application et que la quantité
de données générée est limitée, le choix est fait d’enregistrer intégralement les données brutes pour
garder toute latitude sur le post-traitement. Pour cette campagne de mesure instrumentée par jauges,
on choisit d’échantillonner le signal à 100Hz. Pour chaque série de mesures correspondant à une
valeur donnée de la demi-envergure, le protocole expérimental est le suivant :
– la demi-envergure est fixée à l’aide du dispositif de montage, la plaque est mise en place dans
la soufflerie ;
– la déformée statique à vide au saumon (U = 0m/s) est repérée sur la paroi de la veine d’essai ;
– la vitesse de l’écoulement est amenée à environ 80% de la vitesse critique calculée par GEB-
TAero, l’incidence est réglée de manière à conserver la déformée statique à vide. Le disque est
ensuite bloqué en rotation, on considère alors que l’incidence de la plaque est égale à 0◦ ;
– la phase de mesures proprement dite commence :
• on fixe la vitesse de l’écoulement à l’aide de la mesure de pression différentielle du convergent ;
• les déformations (normales pour la flexion et de glissement pour la torsion) sont enregis-
trées sur un fichier contenant 10s de mesures ;
• on recommence l’opération pour une vitesse supérieure (le pas de vitesse est de l’ordre de
1m/s) ;
• lorsque l’amplitude des oscillations devient trop importante, les mesures suivantes sont
faites pour des valeurs décroissantes de U jusqu’à atteindre la vitesse de départ.
En pratique, la vitesse de départ est fixée à 5m/s. Cette vitesse est bien en dessous de la vitesse de
flottement quelque soit la configuration et correspond à un nombre de Reynolds de 104 en dessous
duquel notre modélisation n’est plus licite et l’incertitude sur la mesure de la vitesse est forte. On
calcule pour chaque fichier de mesure les densités spectrales de puissance (DSP) des déformations.
Ces dernières sont représentées en échelle logarithmique. On trace alors :
– pour chaque valeur de demi-envergure testée les DSP de déformation normale et de glisse-
ment avec en abscisse les différentes vitesses de l’écoulement associées aux points de mesures,
comme par exemple sur la figure 5.7a décrite dans le paragraphe suivant. L’écart entre deux
abscisses correspond au saut de vitesse entre deux points de mesures. La valeur de vitesse de
la bande courante est inscrite sur le point d’abscisse à gauche de celle-ci,
– ponctuellement ces mêmes DSP pour un unique point de mesure.
Ces résultats sont comparés au tracé des modes réalisé par GEBTAero pour la configuration testée
(paragraphe 3.3.2.2) en utilisant la masse volumique de l’air calculée pour chaque série de mesure en
fonction de la température et de la pression atmosphérique. Dans toute la suite, les différents modes
sont identifiés à l’aide de leur vecteur propre à vitesse nulle. Dans le cas d’une plaque plane, le
paramètre de couplage géométrique d est nul (figure 2.3) si bien que les modes structuraux successifs
de flexion et de torsion sont découplés, ce qui permet de les identifier. Ce découplage disparaît en
présence de l’écoulement.
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(a) (b)
(c)
FIGURE 5.6. – Montage des jauges de contraintes sur la plaque souple aluminium : a) intrados, b)
extrados, c) vue dans la veine d’essai.
Figure 5.6. – Flexible aluminium plate strain gauges set-up: a) pressure side, b) suction side, c) test
section overview.
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5.4.1.1. Demi-envergure de 460 mm
Les résultats pour une demi-envergure de 460mm sont présentés sur la figure 5.7 et 5.8. Il s’agit
de la plus grande envergure possible pour cette soufflerie, en exploitant la déformée statique de la
plaque, qui nous permet d’aller au-delà des 450mm de largeur de la veine. Afin de respecter le critère
de Shannon, le spectre est limité à 50Hz. Le signal temporel est fenêtré sur une durée de 10s à l’aide
d’une fenêtre de Hamming, la résolution en fréquence est de 0,1Hz.
Tout d’abord, pour ce qui est de la vitesse critique de flottement, elle se situe, d’après l’expérience,
entre 11 et 11,5m/s et d’après la simulation à 9,4m/s. Cet écart est significatif et sera discuté au
paragraphe 5.4.3. On constate ensuite un effet d’hystérésis très important sur la vitesse de flottement.
En effet, si l’instabilité est déclenchée entre 11 et 11,5m/s, il faut diminuer la vitesse de l’écoulement
en dessous de 8m/s pour l’arrêter. Ce phénomène non linéaire d’hystérésis semble être d’autant plus
important que la déformation statique de la plaque est grande.
Pour ce qui est des modes aéroélastiques dans le domaine de vitesse sous-critique, le signal est très
bruité et il est difficile d’interpréter la présence éventuelle de modes aéroélastiques amortis excités par
la turbulence de l’écoulement. Concernant les mesures faites dans le domaine instable, on constate
déjà une augmentation des pics de DSP de trois ordres de grandeurs (passage de 103 à 106) par
rapport au domaine stable. Dans les faits, cet écart justifie la possibilité de caractériser visuellement
l’instabilité comme c’est le cas pour les essais non instrumentés. Pour une vitesse ascendante de
11,5m/s (figure 5.8b), les principaux pics de DSP sont à 12,6Hz, 25,1Hz, 31,0Hz et 37,2Hz. Le
mode à 12,6Hz semble correspondre sur la simulation à la coalescence du deuxième mode de flexion
(en orange sur la figure 5.7b) et du premier mode de torsion (en vert). Le mode à 31,0Hz pourrait être
le troisième mode de flexion en rouge sur la simulation. Les autres pics sont de fréquences multiples
de 12,6Hz, ce qui fait penser à des harmoniques typiques d’un mode non linéaire. Lorsque la vitesse
diminue, toujours dans le domaine instable (vitesse descendante de 10m/s, figure 5.8c), les trois
pics principaux multiples de la fréquence de flottement (devenue 12,8Hz) demeurent et le mode à
31Hz semble s’être déplacé à 36,4Hz. Notons toutefois que le tracé des modes réalisé par GEBTAero
correspond à une linéarisation autour de la solution statique non linéaire qu’est la déformée statique.
Il n’est donc pas adapté pour capter les fortes non linéarités associées aux cycles limites rencontrés
dans le domaine instable. Enfin, quelque soit la vitesse, les pics de DSP affichent tous un fort couplage
flexion/torsion. Il est difficile de l’interpréter comme un couplage physique systématique de chaque
mode ou comme un artefact expérimental.
5.4.1.2. Demi-envergure de 405 mm
La même étude est réalisée pour une demi-envergure de 405mm. À l’instar de la figure 5.7, on peut
voir les DSP de déformation et le tracé des modes réalisé par GEBTAero sur la figure 5.9.
Contrairement au cas de 460mm de demi-envergure, la simulation estime ici précisément la vitesse
critique de flottement avec 15,3m/s pour une vitesse expérimentale entre 15 et 15,5m/s. Là encore,
ce point sera traité plus précisément au paragraphe 5.4.3. Pour ce qui est des fréquences, si l’on
regarde pour une vitesse d’écoulement de 15,5m/s, seuls deux pics de DSP ressortent des mesures
à savoir un mode couplé à 16,3Hz et un mode principalement en torsion à 32,7Hz. Si l’on omet le
premier mode de flexion à 5,8Hz, la simulation donne des modes à 14,6Hz (2e`me flexion), 21,9Hz
(1er torsion) et 40,8Hz (3e`me flexion). Si la concordance est très correcte pour le deuxième mode de
flexion, elle ne l’est plus pour les modes de fréquence supérieure dans le domaine instable. De plus,
comme pour l’essai avec une demi-envergure de 460mm, on constate une légère augmentation de
la fréquence principale lorsque la vitesse de l’écoulement diminue tout en restant dans le domaine
instable. Bien que ce phénomène soit non linéaire car associé à la forte hystérésis liée au flottement,
cela pourrait être cohérent avec la tendance décroissante de la fréquence du premier mode de torsion
en fonction de la vitesse de l’écoulement (mode à l’origine de l’instabilité d’après la simulation).
83
5. Étude expérimentale de voilure souple à grand allongement
(a)
(b)
FIGURE 5.7. – Essai pour une demi-envergure de 460mm pour différentes valeurs de vitesse de
l’écoulement : a) DSP de déformation normale et de glissement , b) tracé des modes
aéroélastiques par GEBTAero.
Figure 5.7. – Test result with a half-span of 460mm with various flow speed values: a) normal and
shear strain PSD, b) GEBTAero aeroelastic modes plot.
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(a) (b)
(c) (d)
FIGURE 5.8. – DSP de déformation normale et de glissement pour une demi-envergure de 460mm
pour une vitesse d’écoulement : a) ascendante pour 10m/s, b) ascendante pour
11,5m/s, c) descendante pour 10m/s, d) descendante pour 7m/s.
Figure 5.8. – Normal and shear strain PSD with a half-span of 460mm for a flow speed of: a)10m/s
upward, b) 11.5m/s upward, c) 10m/s downward, d) 7m/s downward.
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(a)
(b)
FIGURE 5.9. – Essai pour une demi-envergure de 405mm pour différentes valeurs de vitesse de
l’écoulement : a) DSP de déformation normale et de glissement , b) tracé des modes
aéroélastiques par GEBTAero.
Figure 5.9. – Test result with a half-span of 405mm with various flow speed values: a) normal and
shear strain PSD, b) GEBTAero aeroelastic modes plot.
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FIGURE 5.10. – Montage des micro-accéléromètres sur la plaque souple aluminium.
Figure 5.10. – Micro-accelerometers set-up on the flexible aluminium plate.
Ces premiers essais donnent des indications précieuses sur le comportement aéroélastique de ces
plaques souples isotropes mais sont toutefois difficiles à interpréter en raison de la nature des capteurs
utilisés. On va donc les compléter à l’aide d’une deuxième série de mesure.
5.4.2. Plaque métallique instrumentée par des micro-accéléromètres
Cette deuxième campagne d’essai est réalisée à l’aide de deux micro-accéléromètres de marque
B&K DeltaTron type 4517 (0,65g, 8,15×6,35×3,8mm, bande passante de 1Hz à 20kHz). Ils sont
reliés à un conditionneur CCLD de marque B&K type 1704 qui envoie un signal analogique pro-
portionnel à l’accélération mesurée sur un boîtier USB National Instrument type 6003. Comme pour
la série réalisée avec les jauges, les signaux bruts sont directement enregistrés à l’aide du logiciel
Labview sans traitements préalables. Toutefois, afin d’exploiter la très bonne résolution fréquentielle
de ces capteurs et afin de diminuer autant que possible le bruit, l’acquisition est cette fois-ci réali-
sée à 1kHz et, pour chaque point de mesure (correspondant à une vitesse de l’écoulement U), 10
fichiers contenant chacun 16384 échantillons sont enregistrés. Le choix du nombre de lignes par fi-
chier, qui correspond à 214, est fait pour améliorer la performance de l’algorithme de transformée de
Fourier discrète, tandis que le fait d’avoir 10 fichiers pour une même vitesse d’écoulement permet de
moyenner les 10 DSP calculées sur chacun des fichiers et ainsi de diminuer le bruit du spectre.
Les deux accéléromètres sont fixés à la colle cyanoacrylate, leur centre est positionné à 300mm
du saumon du même côté de part et d’autre de l’axe de symétrie de la plaque à 5mm du bord (figure
5.10). Cette position plus éloignée de l’emplanture permet de tester des demi-envergures plus courtes
sans toutefois trop modifier le comportement de la plaque. De plus, on veille à ce que les câbles ne
soient pas tendus lors des expériences pour ne pas créer de rigidité ou d’amortissement parasite. Les
DSP calculées dans cette série le sont sur les accélérations (linéaire et angulaire) prises au barycentre
des deux accéléromètres. Pour ce qui est du tracé des modes par GEBTAero, la masse et l’inertie des
accéléromètres sont prises en compte (bien que leur impact soit négligeable).
5.4.2.1. Demi-envergure de 460 mm
À des fins de comparaison avec la série précédente, une première série de mesure est réalisée sur
une plaque de 460mm d’envergure. Les accéléromètres sont placés à l’intrados. Les DSP d’accéléra-
tions en fonction de la vitesse de l’écoulement et le tracé des modes sont présentés figure 5.11.
On constate tout d’abord que le rapport signal sur bruit est bien meilleur que dans le cas de la
plaque instrumentée par des jauges de déformation, avec jusqu’à 9 ordres de grandeurs entre les pics
de DSP et le bruit. Ensuite, la figure 5.12 qui se concentre sur le domaine stable permet, contrairement
aux essais instrumentés par jauges, de distinguer deux modes sur la DSP d’accélération verticale, aux
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(a)
(b)
FIGURE 5.11. – Essai pour une demi-envergure de 460mm pour différentes valeurs de vitesse de
l’écoulement : a) DSP d’accélération linéaire et angulaire, b) tracé des modes aéroé-
lastiques par GEBTAero.
Figure 5.11. – Test result for a half-span of 460mm with various flow speed values: a) linear and
angular acceleration PSD, b) GEBTAero aeroelastic modes plot.
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FIGURE 5.12. – DSP d’accélération verticale et angulaire pour une demi-envergure de 460mm pour
différentes valeurs de vitesse de l’écoulement dans le domaine stable.
Figure 5.12. – Vertical and angular acceleration PSD for a half-span of 460mm with various flow
speed values in stable domain.
alentours de 18Hz et 32Hz. La concordance est bonne avec le premier mode de torsion simulé à
16,8Hz à vitesse nulle et le troisième mode de flexion simulé à 32,7Hz. Notons que ces deux modes
sont ceux qui sont le moins amortis d’après la simulation (en vert et rouge sur la figure 5.11b). On
distingue même la décroissance de fréquence du premier mode de torsion en fonction de la vitesse de
l’écoulement conformément à la simulation.
Dans le domaine instable ensuite, la DSP d’accélération linéaire et angulaire pour une vitesse
ascendante de 11,5m/s est présentée figure 5.13. Tout d’abord, ce tracé confirme ce qui est déjà
visible sur la figure 5.11, à savoir que les pics de DSP sont plus pointus et avec un meilleur rapport
signal sur bruit que pour la plaque instrumentée par des jauges. On constate ensuite que parmi les
quatre pics, les trois fréquences les plus élevées sont multiples de la première à savoir ici 11,8Hz,
ce qui correspond à la fréquence simulée du deuxième mode de flexion (11,2Hz). Ces résultats sont
corroborés visuellement car l’instabilité semble bien correspondre au couplage du deuxième mode de
flexion avec le premier mode de torsion, avec un unique nœud de vibration à proximité du saumon.
5.4.2.2. Fréquence d'instabilité en fonction de la demi-envergure
La mesure réalisée pour une demi-envergure de 460mm est répétée pour des demi-envergures
inférieures par pas de 10mm jusqu’à 380mm. Le flottement est trop violent pour des demi-envergures
inférieures, les concentrations de contraintes à l’encastrement ont d’ailleurs partiellement sectionné
la plaque lors du dernier essai à 380mm. On compare sur la figure 5.14 la fréquence du premier pic
de DSP dans le domaine instable aux fréquences simulées par GEBTAero, pour la même vitesse, du
deuxième mode de flexion et du premier mode de torsion.
La corrélation entre la fréquence du premier pic de DSP d’accélération avec le deuxième mode
de flexion simulé est très bonne, alors que le mode instable, d’après la simulation, est le premier
mode de torsion. Une explication possible est que le mode de torsion instable déclenche l’instabi-
89
5. Étude expérimentale de voilure souple à grand allongement
FIGURE 5.13. – DSP d’accélération verticale et angulaire pour une demi-envergure de 460mm pour
une vitesse d’écoulement ascendante de 11,5m/s.
Figure 5.13. – Vertical and angular acceleration PSD with a half-span of 460mm for a flow speed of
11.5m/s upward.
FIGURE 5.14. – Comparaison de la fréquence de flottement mesurée aux deuxième mode de flexion
et premier mode de torsion simulés par GEBTAero.
Figure 5.14. – Comparison between measured flutter frequency (blue) and second bending mode (yel-
low) and first twisting mode (green) computed by GEBTAero.
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lité qui ensuite excite le deuxième mode de flexion. On voit donc ici tout l’intérêt de l’emploi des
micro-accéléromètres. Ils fournissent une très bonne corrélation avec les modes simulés, grâce à leur
caractère peu intrusif du fait de leur très faible masse et de leur placement proche de l’emplanture.
5.4.2.3. Portrait de phase de l'instabilité
La présence d’harmoniques dans le spectre associée à une forte hystérésis sont caractéristiques
d’une instabilité non linéaire. Afin de visualiser ces non linéarités, et pour illustrer l’évolution de
l’instabilité dans la phase de vitesse descendante, on trace les portraits de phase suivant les deux ddl
(déplacement vertical et angulaire) pour une plaque de 420mm de demi-envergure et pour différentes
vitesses descendantes (figure 5.15).
Ces portraits sont réalisés à l’aide du signal d’accélération intégré deux fois. Pour supprimer l’effet
de la dérive, on applique à chaque intégration successive un filtre passe bas à 2Hz. De plus, la courbe
est centrée en soustrayant la pente et l’ordonnée à l’origine de sa régression linéaire. Ces portraits sont
comparés au spectre correspondant figure 5.16. On retrouve bien la corrélation entre un mouvement
chaotique à large spectre pour une vitesse de 14,5m/s et un mouvement plus ordonné pour des vitesses
inférieures. Les harmoniques visibles sur les portraits de phase à 12m/s sont moins nombreux pour
8m/s en cohérence avec un spectre de plus en plus concentré.
5.4.3. Plaque non instrumentée
Une dernière campagne expérimentale est conduite sur des plaques souples isotropes en alumi-
nium. Comme l’ont montré les mesures réalisées à l’aide de jauges et de micro-accéléromètres, la
frontière entre l’état stable et l’état instable est très marquée. En pratique, sous réserve de faire évo-
luer la vitesse de l’écoulement suffisamment lentement pour laisser le temps à un éventuel mode
instable de converger vers un cycle limite, la détermination de la vitesse critique de flottement peut
être faite visuellement. Ces essais sont réalisés pour trois plaques différentes de même dimensions
issues de la même tôle d’aluminium. Les vitesses critiques sont relevées en faisant varier la demi-
envergure par pas de 1cm entre 46cm (possible dans une veine d’essai de 45cm grâce à la déformée
statique due au poids) et 36cm. Ces valeurs sont comparées aux vitesses critiques simulées par GEB-
TAero avec comme paramètres NS = 6 et N = 20, pour la configuration déformée et non déformée
(figure 5.17).
On constate tout d’abord un écart significatif entre les points des différents essais pour une même
demi-envergure. L’écart semble d’autant plus grand que la demi-envergure est faible et donc que la
vitesse de flottement est élevée. En pratique, cette dispersion pourrait s’expliquer par la présence d’un
premier mode de flexion de très basse fréquence qui a tendance, malgré le blocage de l’incidence à
l’emplanture, à faire varier la déformée statique de la voilure. Or l’amplitude de cette déformée a
un impact majeur sur la valeur de la vitesse critique. C’est d’ailleurs pour cette raison que les essais
ont été tronqués à 36cm, la variation de la flèche dans le domaine stable étant trop important au
delà de U = 20m/s. On constate ensuite une tendance du code de calcul à sous-estimer la vitesse
critique vers 46cm et à la surestimer vers 36cm. Pour des grandes demi-envergures, une partie de la
plaque va être impacté par les effets de bord de la veine d’essai avec une vitesse, et donc un effort de
portance, localement inférieur à la moyenne. Or ce sont les efforts en bout de voilure qui ont le plus
d’impact sur le comportement aéroélastique. Pour des petites demi-envergures, le premier mode de
flexion de très basse fréquence, qui fait varier la flèche autour de la position d’équilibre à incidence
nulle, implique ponctuellement une déformée statique supérieure à celle calculée par GEBTAero et
donc une vitesse critique plus faible. Enfin, le code de calcul ne prend pas en compte l’amortissement
structural. Bien que ce dernier soit faible pour des structures encastrées dénuées de liaison interne, il
est à mettre en perspective dans certain cas avec une pente très faible de l’amortissement réduit du
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(a)
(b)
(c)
FIGURE 5.15. – Portraits de phase pour une plaque souple aluminium de 420mm de demi-envergure
et différentes valeurs de vitesse : a) 14,5m/s, b) 12m/s, c) 8m/s.
Figure 5.15. – 420mm half-span flexible aluminium plate phase portraits for various flow speed: a)
14.5m/s, b) 12m/s, c) 8m/s.
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FIGURE 5.16. – DSP d’accélération linéaire et angulaire pour une demi-envergure de 420mm pour
différentes valeurs de vitesse de l’écoulement.
Figure 5.16. – Linear and angular acceleration PSD for a half-span of 420mm with various flow speed
values.
FIGURE 5.17. – Comparaison de la vitesse de flottement expérimentale et numérique pour une plaque
aluminium souple de section 0,5mm×30mm et de demi-envergure variable.
Figure 5.17. – Comparison between experimental and numerical flutter speed for a flexible alu-
minium plate with a section of 0,5mm×30mm and a variable length.
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mode aéroélastique instable (figure 5.7b), rendant ainsi difficile la détermination de la frontière entre
domaine stable et instable.
Globalement, on constate une bonne corrélation entre les mesures et la simulation. De plus, ces es-
sais permettent de souligner l’importance de la prise en compte des non linéarités géométriques dans
le modèle d’ordre réduit utilisé. En effet, la vitesse simulée sans déformation peut être jusqu’à deux
fois supérieure à celle mesurée ou simulée avec déformation. De même, bien que la fréquence réduite
fr soit ici de l’ordre de 0.03, un calcul réalisé avec le modèle aérodynamique quasi-statique avec
masse ajoutée (paragraphe 3.1.2) prédit une voilure instable quelque soit la vitesse de l’écoulement.
On constate bien ici l’importance de l’emploi d’une modélisation appropriée.
5.5. Plaque souple composite
5.5.1. Déﬁnition des stratiﬁés à tester
Une dernière campagne d’essai en soufflerie est conduite, cette fois-ci sur des plaques souples
composites. L’objectif est de compléter les résultats obtenus sur les effets de la déformée statique
des plaques souples métalliques avec les résultats plus spécifiques de l’anisotropie, toujours sur des
configurations très flexibles. La recherche de simplicité qui a prévalu pour le choix des plaques iso-
tropes est conservée pour définir les plaques composites à utiliser. Comme évoqué précédemment, le
couplage flexion/torsion spécifique des configurations anisotropes a un impact majeur sur le compor-
tement aéroélastique. Ce couplage est présent pour les stratifiés sans symétrie miroir et/ou à drapage
non-équilibré (paragraphe 2.5.4).
Le plan de drapage le plus simple qui soit, possédant un tel couplage, est un stratifié dit hors-axe,
avec un ou plusieurs plis de même orientation, qui ne soit ni 0◦ ni 90◦. Une telle plaque n’est ce-
pendant pas utilisable pour notre application car elle s’avère très fragile et risque de se rompre entre
deux fibres de l’UD. La conséquence d’une rupture pour une plaque à grand allongement avec une
orientation des fibres autre que 0◦ serait la libération d’une partie de la plaque dans le conduit de
la soufflerie avec les risques de dommages associés. Il vient ensuite les stratifiés disposant de deux
plis d’orientation différente. La difficulté pour cette configuration concerne la fabrication d’une telle
plaque qui soit plane. En effet, la différence importante des coefficients de dilatation thermique dans
le sens fibre et le sens transverse fait qu’un stratifié initialement plat avant le passage en étuve va
ressortir gauchi suite au refroidissement après polymérisation, en raison de l’absence de symétrie
miroir. Une solution consisterait à résoudre un problème inverse pour trouver la forme gauchi avant
polymérisation qui donne une plaque plane à la sortie de l’étuve. Un tel procédé nécessite la fabri-
cation complexe et coûteuse d’un moule et les différentes incertitudes de calcul ne garantissent pas
un résultat parfait. Cette configuration élémentaire sera toutefois étudiée de manière numérique au
chapitre 6 car elle fournit un cas simple d’optimisation. Il vient ensuite, dans l’ordre croissant de
complexité des stratifiés, la configuration à trois plis avec identité de l’orientation des plis externes.
C’est la solution la plus simple de stratifié non équilibré à symétrie miroir disposant de deux orienta-
tions différentes garantissant la résistance de la plaque. C’est donc cette solution qui est retenue. La
matériau utilisé est un UD préimprégné UD150/CHS/M10R dont les caractéristiques sont fournies
dans le tableau 5.2. Les modules d’Young fournis pour une fraction volumique de fibres de 60% sont
corrigés pour la fraction volumique nominale de 52% de fibres en cohérence avec l’épaisseur de pli
nominale de 0,16mm. Une configuration à trois plis donne une épaisseur nominale de 0,48mm si-
milaire à celle des plaques aluminium. À des fins de comparaison, on conserve une corde de 30mm.
On verra par la suite que, comme pour le cas isotrope, la corde est un paramètre peu sensible de la
réponse aéroélastique.
Pour des raisons de temps de fabrication et d’essais, on se limitera à six stratifiés différents. Notons
que six stratifiés permettent en réalité de tester douze orientations simplement en pivotant à 180◦ la
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TABLE 5.2. – Caractéristiques du préimprégné HexPly UD150/CHS/M10R
Table 5.2. – Prepreg HexPly UD150/CHS/M10R characteristics.
unité valeur
masse surfacique g/m2 150
épaisseur nominale du pli polymérisé mm 0,16
fraction volumique nominale de fibre % 0,52
masse volumique nominale du stratifié g/cm3 1,57
module d’Young sens fibres El (pour 60% de fibres) Mpa 140
module d’Young sens fibres corrigé El (pour 52% de fibres) Mpa 125
module d’Young transverse Et (pour 60% de fibres) Mpa 10
module d’Young transverse corrigé Et (pour 52% de fibres) Mpa 9,3
module de Coulomb Glt Mpa 7,75
plaque autour de l’axe de voilure. Le choix de ses derniers doit respecter les contraintes suivantes :
– une flexibilité suffisante pour avoir une déformée statique importante ;
– une rigidité suffisante pour éviter que le saumon de la voilure ne touche le bas de la veine
d’essai (flèche statique maximale inférieure à 22,5cm) ;
– une vitesse critique dans la plage utile de la soufflerie et suffisamment basse pour limiter les
risques de rupture (~de 5 à 20 m/s) ;
– des différences significatives du comportement aéroélastique d’une plaque à l’autre.
Pour des raisons de solidité, on privilégie une orientation du pli central proche de 0◦. On commence
par tracer les vitesses critiques et la flèche statique pour un pli central à 0◦ et des plis externes d’orien-
tation variable (figure 5.18).
On constate que les orientations négatives des plis externes impliquent des vitesses de divergence
très faibles qui se révéleront inexploitables avec des décrochages massifs de la voilure qui ne sont
pas pris en compte par le code de calcul. Pour ce qui est des orientations positives en revanche,
les vitesses de divergence sont supérieures à celle de flottement et se situent bien dans la gamme de
vitesse recherchée. De plus, la variation de la vitesse comme celle de la fréquence critique en fonction
de l’orientation est importante. On peut donc utiliser les orientations classiques des stratifiés (par pas
de 15◦) avec les plans de drapages suivant : [15,0,15], [30,0,30], [45,0,45] et [60,0,60]. On ajoute le
stratifié [90,0,90] qui, bien qu’il ne présente pas de couplage flexion/torsion, présente l’intérêt d’avoir
une vitesse et une fréquence de flottement très basse. Enfin, on garde le dernier stratifié pour produire
une solution à haute performance aéroélastique, à savoir [30,−30,30]. Afin de visualiser les écarts
de rigidité entre les stratifiés, les différentes flèches statiques sont illustrées figure 5.19. On peut voir
également que l’anisotropie entraîne une rotation naturelle des plaques, particulièrement visible au
saumon, sauf pour le stratifié [90,0,90] qui présente une symétrie miroir.
5.5.2. Étude de sensibilité
Contrairement à la plaque métallique, pour laquelle l’ensemble des paramètres est bien maîtrisé
(épaisseur, modules...), une plaque stratifiée présente l’inconvénient d’être définie par un nombre
de paramètres plus importants et parfois plus complexes à définir précisément. La prise en compte
des incertitudes en aéroélasticité est un champ de recherche en soit [CNV+18], notamment pour des
considérations de certification, que l’on ne développera pas davantage ici mais qui pourra utilement
faire l’objet de travaux futurs. Le tableau 5.3 présente la sensibilité de la vitesse et de la fréquence
de flottement aux différents paramètres définissant les stratifiés testés. Cette étude est numérique
(réalisée à l’aide de GEBTAero) et peut donc induire des biais dus au modèle.
On constate que le paramètre le plus sensible est l’épaisseur du pli. Cette sensibilité est pénalisante
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(a)
(b)
FIGURE 5.18. – Stratifié de 440mm de demi-envergure avec un pli central orienté à 0◦ et deux plis
externes de même orientation variable : a) vitesse et fréquence de flottement, vitesse
de divergence et souplesse b) flèche statique au saumon.
Figure 5.18. – 440mm half-span laminate with a central ply oriented at 0◦ and two external plies with
various orientation: a) flutter speed and frequency, divergence speed and flexibility, b)
wing tip static deflection.
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FIGURE 5.19. – Flèche statique des stratifiés, de gauche à droite : [90,0,90], [60,0,60], [45,0,45],
[30,−30,30], [30,0,30] et [15,0,15].
Figure 5.19. – Laminate static deflection, from left to right : [90,0,90], [60,0,60], [45,0,45],
[30,−30,30], [30,0,30] and [15,0,15].
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TABLE 5.3. – Sensibilité du comportement aéroélastique aux différents paramètres définissant les
stratifiés testés : a) vitesse de flottement, b) fréquence de flottement.
Table 5.3. – Aeroelastic behaviour sensitivity depending on tested laminates parameters: a) flutter
speed, b) flutter frequency.
Paramètre Amplitude
Variation maximale de vitesse selon le stratifié (%)
[15,0,15] [30,0,30] [45,0,45] 60,0,60 [90,0,90] [30,−30,30]
Module d’Young sens fibre El ±10% 0,0 2,3 1,4 1,2 0 3,0
Module d’Young sens transverse Et ±10% 1,4 2,3 2,6 2,6 3,4 2,3
Module de Coulomb Glt ±10% 3,4 0,9 1,4 3,7 7,1 0,3
Incidence α ±1◦ 0,0 0,0 0,0 0,0 5,3 0,0
Orientation du pli interne ±2◦ 0,0 0,8 0,4 0,0 3,5 0,4
Orientation des plis externes ±2◦ 2,5 1,6 2,6 2,6 5,3 0,4
Épaisseur du pli ±10% 13,1 14,5 15,2 15,1 14,5 15,5
Masse volumique ±10% 2,4 0,8 0,4 0,0 0,0 0,4
Souplesse en flexion S55 ±10% 0,0 3,5 2,6 1,2 5,3 3,4
Souplesse en torsion S44 ±10% 8,1 10,1 8,6 5,4 3,5 9,1
Couplage flexion torsion S45 ±10% 1,1 5,5 5,1 1,1 / 6,5
(a)
Paramètre Amplitude
Variation maximale de fréquence selon le stratifié (%)
[15,0,15] [30,0,30] [45,0,45] 60,0,60 [90,0,90] [30,−30,30]
Module d’Young sens fibre El ±10% 0,9 3,8 2,2 1,6 2,1 3,9
Module d’Young sens transverse Et ±10% 1,0 3,4 3,3 2,9 4,1 2,3
Module de Coulomb Glt ±10% 3,3 0,9 2,2 4,4 4,9 0,8
Incidence α ±1◦ 0,0 0,0 0,0 0,0 16,6 0,0
Orientation du pli interne ±2◦ 0,1 0,9 0,7 0,2 5,0 1,1
Orientation des plis externes ±2◦ 3,1 52,9 2,7 3,3 7,9 1,8
Épaisseur du pli ±10% 7,8 51,1 9,4 10,2 51,1 9,7
Masse volumique ±10% 7,8 57,0 5,8 6,9 12,7 5,8
Souplesse en flexion S55 ±10% 2,8 55,0 2,8 2,0 6,7 4,3
Souplesse en torsion S44 ±10% 3,3 9,9 7,0 7,4 5,4 7,9
Couplage flexion torsion S45 ±10% 1,4 55,5 4,8 3,3 / 6,2
(b)
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dans la mesure où c’est également le paramètre le plus difficile à maîtriser car il dépend de la qualité
du processus de fabrication. Dans notre cas, les mesures réalisées révèlent des épaisseurs variables
allant de 0,48mm à 0,55mm. Toutefois, la sensibilité ainsi calculée est liée à l’impact de l’épaisseur
sur les coefficients de la matrice de souplesse, tels qu’ils sont calculés par la théorie classique des
stratifiés, avec une dépendance de l’épaisseur au cube dans la construction de la matrice D (Eq. 2.32).
En réalité, une plaque plus épaisse que prévue, car moins compactée par le vide, ne sera pas forcément
plus rigide qu’une plaque équivalente correctement compactée, la quantité de fibres restant la même
notamment. On regardera donc plutôt la sensibilité aux coefficients de la matrice de souplesse qui est
plus faible. La sensibilité sur la fréquence de flottement, quant à elle, peut parfois être très importante
mais correspond le plus souvent à un saut de fréquence associé à un changement de mode, comme
on peut le voir sur le stratifié [30,0,30] dans le tableau 5.4b avec des variations maximales parfois
supérieurs à 50%.
5.5.3. Étude des spectres d'accélération
Le dispositif a été légèrement modifié par rapport au cas isotrope. Un nouveau capteur de pression,
pour lequel le signal analogique est récupérable au même titre que les mesures d’accélération, est uti-
lisé. Il permet de synchroniser les DSP d’accélération avec la vitesse de l’écoulement. Par conséquent,
pour une plaque donnée, on fait varier la vitesse de l’écoulement de manière lente et continue au lieu
de prendre les mesures d’accélération en différentes valeurs constantes de vitesse. La variation de vi-
tesse est effectuée de manière manuelle et peut donc varier d’un essais à l’autre et au sein d’un même
essai. On trace alors un spectrogramme (représentation temps/fréquence) et on y superpose la vitesse
de l’écoulement calculée d’après l’équation 5.3. Le nombre d’échantillons utilisés pour chaque trans-
formée de Fourier est de 212, ce qui donne une résolution fréquentielle de 1000/212 ' 0.25Hz. Pour
atténuer le bruit, on moyenne quatre spectres successifs pour obtenir une bande de DSP finale de
largeur ' 16,4s. Les figures 5.20 à 5.25 présentent les résultats pour les différents stratifiés pour une
même demi-envergure de 420mm comparés aux modes calculés par GEBTAero.
On constate sur toutes les figures une barre horizontale à 50Hz, davantage marquée sur le spectro-
gramme d’accélération verticale. C’est un artefact de mesure lié au réseau électrique alternatif, qui
est en grande partie supprimée sur le spectrogramme d’accélération angulaire calculé à l’aide de la
différence d’accélération des capteurs. De manière générale, le comportement modal est plus com-
plexe que dans le cas isotrope, avec de fortes interactions entre les différents modes, notamment le
premier et deuxième mode de flexion d’une part, et le premier mode de torsion et troisième mode de
flexion d’autre part. Ces modes ont tendance à se rapprocher voire à se croiser lorsque la vitesse de
l’écoulement augmente. Le cas [30,0,30] par exemple, présente une forte interaction entre le mode
“torsion 1” et “flexion 3”. Au lieu de se croiser les fréquences des deux modes vont permuter leur
pente d’évolution respective. De même, les pentes des amortissements s’infléchissent au point de
rencontre des fréquences pour échanger leur place respectives. Pour montrer qu’il ne s’agit pas d’un
pas de vitesse trop grand, les points de calculs sont matérialisés sur la figure 5.21c. On voit ainsi le
mode de fonctionnement de l’algorithme avec un pas de calcul très fin pour des vitesses faibles qui
permet de discriminer les modes initialement structuraux des modes de vitesse induite, avec un pas
de calcul également très fin à l’approche d’un croisement de mode (paragraphe 3.3.2.2). On constate
également que la tendance des deux premiers modes de flexion à se rapprocher lorsque la vitesse
augmente est visible dans le domaine stable sur le spectrogramme d’accélération verticale. Pour ce
qui est du spectrogramme d’accélération angulaire, la tendance du premier mode de torsion à croître
puis décroître est également conforme à la simulation.
On notera également que deux des configurations testées ne présentent pas d’hystérésis. Il s’agit du
[15,0,15] et du [30,−30,30]. Le premier (figure 5.20) présente des instabilités de natures multiples
en fonction de la vitesse, qui seront détaillées au paragraphe 5.5.5, mais le spectre est le même pour
des vitesses ascendantes et descendantes identiques. La deuxième configuration (figure 5.25) présente
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(a)
(b)
(c)
FIGURE 5.20. – Essai pour un stratifié [15,0,15] de demi-envergure 420mm : a) spectrogramme d’ac-
célération vertical, b) spectrogramme d’accélération angulaire, c) tracé des modes
aéroélastiques par GEBTAero.
Figure 5.20. – 420mm half-span [15,0,15] laminate test result: a) vertical acceleration spectrogram,
b) angular acceleration spectrogram, c) GEBTAero aeroelastic modes plot.
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(a)
(b)
(c)
FIGURE 5.21. – Essai pour un stratifié [30,0,30] de demi-envergure 420mm : a) spectrogramme d’ac-
célération vertical, b) spectrogramme d’accélération angulaire, c) tracé des modes
aéroélastiques par GEBTAero.
Figure 5.21. – 420mm half-span [30,0,30] laminate test result: a) vertical acceleration spectrogram,
b) angular acceleration spectrogram, c) GEBTAero aeroelastic modes plot.
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(a)
(b)
(c)
FIGURE 5.22. – Essai pour un stratifié [45,0,45] de demi-envergure 420mm : a) spectrogramme d’ac-
célération vertical, b) spectrogramme d’accélération angulaire, c) tracé des modes
aéroélastiques par GEBTAero.
Figure 5.22. – 420mm half-span [45,0,45] laminate test result: a) vertical acceleration spectrogram,
b) angular acceleration spectrogram, c) GEBTAero aeroelastic modes plot.
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(a)
(b)
(c)
FIGURE 5.23. – Essai pour un stratifié [60,0,60] de demi-envergure 420mm : a) spectrogramme d’ac-
célération vertical, b) spectrogramme d’accélération angulaire, c) tracé des modes
aéroélastiques par GEBTAero.
Figure 5.23. – 420mm half-span [60,0,60] laminate test result: a) vertical acceleration spectrogram,
b) angular acceleration spectrogram, c) GEBTAero aeroelastic modes plot.
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(a)
(b)
(c)
FIGURE 5.24. – Essai pour un stratifié [90,0,90] de demi-envergure 420mm : a) spectrogramme d’ac-
célération vertical, b) spectrogramme d’accélération angulaire, c) tracé des modes
aéroélastiques par GEBTAero.
Figure 5.24. – 420mm half-span [90,0,90] laminate test result: a) vertical acceleration spectrogram,
b) angular acceleration spectrogram, c) GEBTAero aeroelastic modes plot.
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(a)
(b)
(c)
FIGURE 5.25. – Essai pour un stratifié [30,−30,30] de demi-envergure 420mm : a) spectrogramme
d’accélération vertical, b) spectrogramme d’accélération angulaire, c) tracé des
modes aéroélastiques par GEBTAero.
Figure 5.25. – 420mm half-span [30,−30,30] laminate test result: a) vertical acceleration spectro-
gram, b) angular acceleration spectrogram, c) GEBTAero aeroelastic modes plot.
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FIGURE 5.26. – Vitesse de flottement pour une plaque composite [θ ,0,θ ] de demi-envergure 420mm
avec un pli central à 0◦ et deux plis externes d’orientation variable θ .
Figure 5.26. – 420mm half-span [θ ,0,θ ] laminate flutter speed with a 0◦ central ply and two variable
orientation external plies θ .
une frontière beaucoup plus nette entre le domaine stable et instable avec une instabilité chaotique à
large spectre qui s’arrête de manière nette dès que la vitesse diminue.
5.5.4. Vitesses et fréquences de ﬂottement
Toujours pour une demi-envergure de 420mm, on trace les vitesses de flottement théorique, avec et
sans prise en compte de la gravité, que l’on compare aux vitesses de flottement expérimentales (figure
5.26). On constate tout d’abord que mis à part pour le drapage [90,0,90], pour lequel le couplage
flexion/torsion est nul, la vitesse de flottement avec et sans prise en compte de la gravité sont égales.
Cela est dû au fait que le couplage positif induit par le coefficient S45 de la matrice de souplesse tend
à annuler la flèche statique au saumon lorsque la vitesse de l’écoulement augmente. Pour ce qui est de
l’écart entre la vitesse numérique et expérimentale, il est significatif avec une tendance d’évolution en
fonction de l’orientation du pli extérieur respectée. Le calcul numérique, avec les paramètres utilisés
surestime la vitesse critique. Toutefois, comme évoqué au paragraphe 5.5.2, les facteurs d’incertitudes
sont nombreux dans le cas d’une plaque composite. En l’absence d’une parfaite maîtrise du process
de fabrication, en particulier sur l’épaisseur de plaque, l’interprétation des résultats est soumise à des
biais importants de modélisation. De plus, la frontière entre le domaine stable et instable est moins
franche que pour le cas isotrope, comme on peut le voir sur les spectres des figure 5.20 à 5.25. Or le
choix a été fait, conformément à la théorie que sous-tend l’analyse harmonique faite par GEBTAero,
que le domaine instable commence dès l’apparition du premier cycle limite, fusse-t-il d’amplitude
très faible.
On trace sur la figure 5.27 les fréquences expérimentales mesurées (pic de DSP de plus faible
fréquence) que l’on compare à la fréquence numérique du mode instable à la vitesse de flottement
et plus généralement aux quatre premiers modes aéroélastiques calculés par GEBTAero (l’ordre des
modes est celui donné pour U = 0 et la valeur de fréquence est prise à la vitesse de flottement, d’où
l’inversion de deux modes entre 70◦ et 75◦). On constate que, mis à part pour le stratifié [15,0,15],
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FIGURE 5.27. – Fréquence des premiers modes aéroélastiques et de flottement pour une plaque com-
posite [θ ,0,θ ] de demi-envergure 420mm avec un pli central à 0◦ et deux plis ex-
ternes d’orientation variable θ .
Figure 5.27. – 420mm half-span [θ ,0,θ ] laminate first aeroelastic modes and flutter frequencies with
a 0◦ central ply and two variable orientation external plies θ .
pour lequel le début du domaine instable est caractérisé par un cycle limite en flexion pure, toutes
les fréquences expérimentales sont encadrées par les deux premiers modes d’une part et les deux
modes suivants d’autre part. On retrouve en cela le constat fait sur le cas isotrope avec une fréquence
d’instabilité encadrée par la fréquence d’un mode de flexion et d’un mode de torsion.
Au final, si la vitesse de flottement calculée par GEBTAero semble très correcte à la vue des diffé-
rentes incertitudes sur les paramètres des plaques testées et les mesures, la fréquence de l’instabilité,
qui correspond uniquement à la fréquence du mode qui initie l’instabilité, n’est pas utilisable di-
rectement pour prédire la fréquence fondamentale d’un éventuel cycle limite. Ce n’est pas étonnant
dans la mesure où une analyse harmonique n’est pas un outil adapté pour étudier des cycles limites,
d’autant plus que le décrochage n’est pas pris en compte dans la modélisation. C’est en revanche un
outil adapté pour prédire la vitesse critique, ce qui est suffisant pour optimiser la performance aéroé-
lastique, étant entendu que le domaine de vol doit être exempt de tout cycle limite, même de faible
amplitude.
5.5.5. Portraits de phase
Comme pour le cas isotrope, on s’intéresse à la nature des instabilités rencontrées en observant les
portraits de phase des deux ddl pour différentes configurations. Le stratifié [15,0,15] est intéressant
dans la mesure où le domaine instable commence par une instabilité principalement en flexion. Le
portrait de phase du ddl de rotation est très bruité et donc inexploitable. On présente figure 5.28 le
portrait de phase du ddl vertical pour une vitesse de 9,9m/s ainsi qu’une photo prise en pose longue
de ce même mode.
Toujours pour la configuration [15,0,15] et pour une vitesse de 12,2m/s, un deuxième cycle li-
mite, cette fois-ci principalement de torsion, est visible par photographie à pose longue (figure 5.29).
Comme on peut le voir sur le spectrogramme de la figure 5.20, le signal est trop bruité pour produire
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(a) (b)
FIGURE 5.28. – Cycle limite pour une plaque souple composite [15,0,15] de 420mm de demi-
envergure pour une vitesse de 9,9m/s : a) portrait de phase du ddl vertical, b) photo-
graphie à pose longue.
Figure 5.28. – 420mm half-span flexible laminate [15,0,15] plate LCO for a speed of 9.9m/s: a)
verical dof phase portrait, b) long-exposure photography.
des portraits de phases exploitables.
Pour ce qui est des autres configurations, on retrouve bien, lorsque des harmoniques sont pré-
sents dans les spectres, des portraits de phases d’instabilités non linéaires. La figure 5.30 en présente
quelques exemples pour les stratifiés [45,0,45], [60,0,60] et [90,0,90].
Au delà des vitesses et fréquences d’instabilités, on voit bien ici l’impact du plan de drapage
sur la nature même des cycles limites lorsqu’ils sont présents. Le caractère stabilisant du couplage
flexion/torsion des stratifiés testés est propice à la présence de ces cycles limites de faible amplitude.
Pour des valeurs de vitesses croissantes toutefois, ces instabilités finissent parfois par céder la place
à des mouvements chaotiques caractérisés par des accélérations verticales et angulaires couvrant un
large spectre de fréquences. Contrairement aux cycles limites des plaques métalliques, pour lesquelles
les grandes amplitudes en rotation plaident pour une implication systématique du décrochage, certains
cycles limites des plaques composites, comme l’exemple de la figure 5.28, pourraient être purement
dus à des non linéarités structurales.
5.5.6. Étude temporelle du ﬂottement
Pour finir, et afin d’illustrer le caractère extrêmement brusque du flottement, la figure 5.31 montre
le déplacement vertical au cours du temps pour le stratifié [90,0,90]. Bien que ce soit la configuration
pour laquelle la vitesse de flottement est la plus faible, avec comme corollaire l’instabilité la moins
violente, on retrouve bien une augmentation initialement exponentielle de l’amplitude. Pour ce qui
est du retour dans le domaine stable, l’atténuation semble se faire par palier en raison de l’hystérésis
avec une tendance exponentielle négative.
Les différents essais menés au cours de cette campagne ont permis de compléter utilement l’éva-
luation réalisée au chapitre 4 à l’aide de cas tests issus de la littérature. Deux difficultés sont toutefois
à noter. En l’absence de couplage, un premier mode de flexion très lent à tendance à faire varier si-
gnificativement la flèche statique de la voilure, ce qui introduit une incertitude sur la détermination
de la vitesse de flottement. Ensuite, pour les plaques composites, le process de fabrication complexe
introduit des incertitudes sur les caractéristiques du stratifié et donc sur les valeurs de vitesses cri-
108
5.5. Plaque souple composite
FIGURE 5.29. – Photographie à pose longue d’une plaque souple composite [15,0,15] de 420mm de
demi-envergure pour une vitesse de 12,2m/s.
Figure 5.29. – 420mm half-span flexible laminate [15,0,15] plate long-exposure photography for a
speed of 12.2m/s.
tiques telles qu’elles sont calculées par GEBTAero. Une meilleure maîtrise du process de fabrication
apparaît donc comme un préalable à de futures campagnes expérimentales. Il convient désormais de
démontrer les capacités de GEBTAero dans ce pour quoi il a été conçu, à savoir l’optimisation de
voilures souples anisotropes. C’est ce qui est fait au chapitre 6 à travers le traitement du cas élé-
mentaire de la plaque souple composite à deux plis d’orientations variables, qui ne peut être traité
expérimentalement en raison des difficultés de fabrication.
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(a)
(b)
(c)
FIGURE 5.30. – Portraits de phase du ddl vertical et angulaire pour différentes plaques souples com-
posites de demi-envergure 420mm : a) [45,0,45] à 7,2m/s, b) [60,0,60] à 6,4m/s,
c) [90,0,90] à 5,2m/s.
Figure 5.30. – 420mm half span flexible composite plate vertical (left) and angular (right) dof phase
portraits: a) [45,0,45] at 7.2m/s, b) [60,0,60] at 6.4m/s, c) [90,0,90] at 5.2m/s.
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FIGURE 5.31. – Déplacement vertical au cours du temps pour une plaque souple stratifié [90,0,90]
Figure 5.31. – Vertical displacement depending on time for a flexible laminate [90,0,90] plate.
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6. Utilisation du tissage aéroélastique pour
l'optimisation des performances
6.1. État de l'art
La conception d’un drone HALE solaire pseudo-satellite, du fait des contraintes de performances
extrêmes qu’elle implique, ne peut faire l’économie d’une démarche d’optimisation multidiscipli-
naire. Cette démarche implique la capacité à agréger les différents outils de modélisation, parfois
eux-même multidisciplinaires, au sein d’une même plateforme de (pré-)conception. Cette approche,
qui a sous-tendu la conception de GEBTAero, est relativement récente. Si l’on se concentre sur l’ap-
plication drone HALE, on peut citer le travail de Colas et al. [CRS18b, CRS18a] conduit dans le
cadre du projet HAPS de la société Facebook. Ce travail, matérialisé par l’outil open source FB-
HALE, met en exergue la difficulté de positionner correctement le curseur de fidélité des différents
modules. L’approche suivie dans les travaux présents s’inspire davantage de la démarche du MDOlab
cité au paragraphe 2.6 avec une interface de programmation applicative (Application Programming
Interface ; API) rédigée en Python. Comparé aux codes propriétaires Matlab largement utilisés pour
ce type d’applications, Python présente l’avantage d’être lui même libre. Il est de plus performant
pour relier différentes applications programmées à l’aide de langages hautes performances compilés
comme Fortran, C ou C++. Ce choix permet, par exemple, une utilisation au sein de la plateforme
d’optimisation multidisciplinaire openMDAO. Cette dernière, développée spécifiquement pour des
applications aérospatiales par la NASA, a été utilisée notamment pour concevoir l’outil d’optimisa-
tion aérostructurale OpenAeroStruct [JHM18] ou dans les travaux de Mas-Colomer et al. relatifs à
la définition de démonstrateurs en vol à comportement aéroélastiques équivalent à un drone HALE
[MC18, MCBL+17]. S’appuyant notamment sur les bibliothèques d’optimisation existantes de l’éco-
système Python, OpenMDAO propose des algorithmes d’optimisation avec ou sans utilisation de
gradient. Les méthodes à base de gradient sont très rapides mais sont surtout adaptées aux modèles
analytiques pour lesquelles les gradients sont connus explicitement. Ces derniers peuvent également
être calculés par la méthode des différences finis mais au détriment de la performance. Lorsqu’un
module utilise un schéma de discrétisation numérique, ce qui est notre cas avec un modèle éléments
finis, d’autres méthodes sans gradient sont également disponibles comme des algorithmes génétiques
[Gol89].
Le but du présent chapitre est d’illustrer à travers un cas simple de voilure souple anisotrope les
capacités de GEBTAero à être employé au sein d’une plateforme tel que OpenMDAO. Comme évoqué
au chapitre 5, le cas étudié est une plaque souple stratifiée à deux plis d’orientations différentes, cas
difficilement exploitable expérimentalement pour des problèmes de fabrication.
6.2. Optimisation d'une plaque composite à 2 plis d'orientation
variable
Afin de permettre d’évaluer toutes les combinaisons d’orientations possibles avec une demi-envergure
de 420mm, y compris des configurations très flexibles comme le [90,90], l’épaisseur du pli est dou-
blée à 0,32mm, toujours avec le même matériau présenté tableau 5.2.
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6.2.1. Calcul exhaustif
Une première étape consiste à calculer les coefficients de la matrice de souplesse, les vitesses et
fréquences critiques et la flèche statique suivant un maillage de l’espace des deux variables que sont
l’orientation du pli inférieur et supérieur. La matrice d’inertie est invariante et ne sera donc calculée
qu’une seule fois. Ces calculs sont réalisés avec comme paramètres N = 20 et NS = 6 avec prise en
compte de la gravité. l’homogénéisation quant à elle est réalisée à l’aide d’éléments quadratiques
C3D20R (10 éléments suivant la corde et 10 éléments dans l’épaisseur de chaque pli). Comme la sec-
tion est constante en envergure, une seule homogénéisation est réalisée pour les 20 éléments de poutre.
Le pas de discrétisation de l’espace des variables retenu est de 3◦, ce qui correspond à une grille de
60×60 = 3600 points de calculs. La durée de résolution est de 8793 s (2h26) sur la même configu-
ration matérielle que celle utilisée au chapitre 4. Si l’on limite le calcul uniquement à la matrice de
souplesse, cette durée passe à 1h16 (4560 s). On trace tout d’abord figure 6.1 les trois coefficients
de la matrice de souplesse à savoir la souplesse en flexion, la souplesse en torsion et le couplage
flexion/torsion. Ces derniers sont intrinsèques à la plaque et ne dépendent pas de l’éventuelle prise en
compte de la gravité. Notons que sur toutes les représentations 2D, la première diagonale (du coin su-
périeur gauche vers le coin inférieur droit) correspond aux drapages équilibrés ([−θ ,θ ]) et la seconde
diagonale (du coin inférieur gauche vers le coin supérieur droit) aux drapages symétriques ([θ ,θ ]).
On retrouve une souplesse minimale en flexion pour un drapage [0,0] et minimale en torsion pour
les drapages [−45,45] et [45,−45]. Les trois coefficients sont symétriques par rapport à la seconde
diagonale. La flexion et la torsion sont également symétriques par rapport à la première diagonale
tandis que le couplage est antisymétrique par rapport à la première diagonale, le tout conformément
aux règles de construction de la matrice B (Eq. 2.31) et de la matrice D (Eq. 2.32). Comme les ca-
ractéristiques du stratifiés sont intégralement contenues dans les matrices de souplesse et d’inertie, le
problème dans son ensemble est donc symétrique par rapport à la seconde diagonale.
On trace ensuite, successivement avec et sans effet de la gravité, la vitesse de flottement (figure 6.2),
la vitesse de divergence (figure 6.3) et la vitesse critique (figure 6.4) qui correspond au minimum des
deux précédentes.
Ces figures appellent plusieurs remarques. Tout d’abord, l’impact du coefficient de couplage flexion/-
torsion est majeur sur la vitesse de divergence, et donc sur la vitesse critique. En particulier les zones
à couplage négatif présentent des vitesses de divergence très faibles. La gravité a également un im-
pact important sur la vitesse de divergence avec une diminution globale des valeurs associée à des
discontinuités exacerbées entre les zones de couplage positif et négatif. Ensuite, pour ce qui est de la
vitesse de flottement, deux phénomènes semblent entrer en concurrence. D’une part, comme pour le
cas isotrope, l’effet de la gravité a tendance à la faire diminuer. C’est le cas dans les zones à couplage
faible visibles figure 6.1c qui correspondent aux falaises de la figure 6.2a. D’autre part, le couplage
flexion/torsion, qui tend à annuler la déformée statique de la voilure, a tendance à annuler cet effet
de la gravité. On retrouve ici le phénomène rencontré sur la configuration expérimentale de la figure
5.26 pour laquelle la vitesse de flottement avec gravité est identique au cas sans gravité avant 80◦
et s’effondre entre 80◦ et 90◦. Par conséquent, les zones pour lesquelles la vitesse de flottement est
fortement impactée par la gravité sont masquées, pour ce qui est de la définition de la vitesse critique,
par des vitesses de divergence correspondantes inférieures. Au final, il ressort une forte corrélation
entre la valeur du couplage flexion/torsion d’une part et la vitesse critique d’autre part. Là encore,
l’influence de la gravité sur le comportement aéroélastique montre l’intérêt d’employer un modèle
structural non linéaire.
6.2.2. Calcul par optimisation
Le calcul du problème sur un maillage de l’espace des deux variables constitue une référence pour
tester la rapidité et la précision d’une approche par optimisation. Tirant profit de l’interface Python de
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(a)
(b)
(c)
FIGURE 6.1. – Coefficient de la matrice de souplesse de la plaque composite à deux plis d’orientations
variables : a) flexion S55, b) torsion S44, c) couplage flexion/torsion S45.
Figure 6.1. – Two-plies laminate plate flexibility matrix coefficients for various plies orientations: a)
bending S55, b) twisting S44, c) bending/twisting coupling S45.
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(a)
(b)
FIGURE 6.2. – Vitesse de flottement de la plaque composite à deux plis d’orientations variables : a)
avec gravité, b) sans gravité.
Figure 6.2. – Two-ply laminate plate flexibility flutter speed for various orientations: a) with gravity,
b) without gravity.
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(a)
(b)
FIGURE 6.3. – Vitesse de divergence de la plaque composite à deux plis d’orientations variables : a)
avec gravité, b) sans gravité.
Figure 6.3. – Two-ply laminate plate flexibility divergence speed for various orientations: a) with
gravity, b) without gravity.
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(a)
(b)
FIGURE 6.4. – Vitesse critique de la plaque composite à deux plis d’orientations variables : a) avec
gravité, b) sans gravité.
Figure 6.4. – Two-ply laminate plate flexibility critical speed for various orientations: a) with gravity,
b) without gravity.
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TABLE 6.1. – Optimisation des coefficients de la matrice de souplesse par l’algorithme COBYLA.
Table 6.1. – Flexibility matrix coefficients optimisation using COBYLA algorithm.
coefficient
drapage valeur (N−1m−2)
temps (s)
initial final référence optimisation référence
S55 [90,−90] [0.009,−0.011] [0,0] 12,21 12,21 356
S44 [0,0] [44.76,−44.78] [−45,45] 27,14 27,14 113
S45 [0,0] [41.3,41.3] [42,42] 38,31 38,29 101
GEBTAero, un script openMDAO est rédigé afin de retrouver les optima de la matrice de souplesse
d’une part et des différentes vitesses caractéristiques d’autre part. Cette solution présente plusieurs
avantages comme, notamment, une programmation de l’optimisation indépendante du choix de l’al-
gorithme, grâce à l’interfaçage avec openMDAO. De plus, l’approche paramétrique de la définition du
problème offre une grande latitude sur le choix du paramètre à optimiser (en l’occurrence l’orienta-
tion des plis mais l’on pourrait par exemple optimiser la corde ou la demi-envergure). Cette approche
paramétrique permet également d’insérer notre problème dans un contexte plus large d’optimisation
multidisciplinaire tenant compte, via un couplage faible, des performances aérodynamiques et struc-
turelles comme sur la figure 2.1.
Dans la mesure où notre modèle n’est pas purement analytique, le choix de la méthode d’optimi-
sation se restreint aux modèles sans gradient et avec contraintes. Parmi les méthodes de cette famille
disponibles dans openMDAO (version 2.6), deux d’entre elles vont être testées à savoir l’algorithme
COBYLA et SimpleGA
6.2.2.1. Algorithme COBYLA
La méthode de l’algorithme COBYLA, pour Constrained Optimization BY Linear Approximation,
est détaillée dans [Pow94]. Cette méthode itérative sans gradient et avec contraintes est codée en For-
tran et empaquetée en Python via la bibliothèque Scipy.Optimize. Dans un premier temps, on cherche
l’optimum de rigidité en flexion et torsion d’une part, et le couplage flexion/torsion maximal d’autre
part. La performance de l’algorithme dépend du point de départ choisi dans le plan des variables
d’orientation des plis inférieurs et supérieurs. Connaissant la position des optima, on choisit de tester
un cas défavorable en partant de [90,−90] pour la souplesse en flexion et de [0,0] pour les deux autres.
Comme il s’agit d’un algorithme de minimisation, on définit comme fonction objectif S44, S55 et−S45
respectivement pour la souplesse en torsion,la souplesse en flexion et le couplage flexion/torsion. Le
résultat de ces trois recherches est présenté tableau 6.1 où il est comparé aux valeurs issues du calcul
sur le maillage du plan des variables du paragraphe 6.2.1. Les résultats sont tout à fait satisfaisants,
aussi bien en terme de précision de la valeur trouvée que de temps de calcul.
L’optimum de la vitesse critique, toujours en utilisant la méthode COBYLA, peut être recheché
en partant de différents points initiaux. On choisit des points de départ particuliers à savoir un cas
neutre [0,0], la souplesse minimale en torsion [−45,45], le couplage flexion/torsion maximal [42,42]
et minimal [−42,−42]. Le résultat est donné tableau 6.2.
On constate ici que la méthode COBYLA est bien adaptée à l’optimisation de fonctions régulières
comme le sont les coefficients de la matrice de souplesse. Elle présente un gain de temps très signi-
ficatif par rapport à l’approche exhaustive avec des solutions similaires, voire légèrement meilleures,
dans la mesure où l’espace des solutions n’est pas contraint par un maillage. Elle est en revanche mal
adaptée à l’optimisation de fonctions présentant de fortes discontinuités comme c’est le cas pour la
vitesse critique. Le choix du point de départ est alors très important avec un risque d’aboutir à des
solutions largement sous-optimales. Une solution palliative peut consister, à d’abord rechercher le
point de couplage flexion/torsion maximal, pour lequel la méthode est très efficace, et d’ensuite partir
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TABLE 6.2. – Optimisation de la vitesse critique par l’algorithme COBYLA
Table 6.2. – Critical speed optimisation using COBYLA algorithm.
drapage valeur (m/s)
temps (s)
initial final référence optimisation référence
[0,0] [0.6,−0.4]
[−51,45]
17,4
22,9
100
[−45,45] [−46.8,43.2] 22,9 100
[42,42] [37.6,37.6] 22,6 167
[−42,−42] [−42,−42] 4,3 48
TABLE 6.3. – Optimisation des coefficients de la matrice de souplesse par l’algorithme SimpleGA
Table 6.3. – Flexibility matrix coefficients optimisation using SimpleGA algorithm.
coefficient
drapage valeur (N−1m−2)
temps (s)
initial final référence optimisation référence
S55 [90,−90] [0,0] [0,0] 12,21 12,21 678
S44 [0,0] [45,−45] [−45,45] 27,14 27,14 1331
S45 [0,0] [41,41] [42,42] 38,31 38,29 1383
de ce point pour rechercher la vitesse critique maximale. Si le résultat ne correspond pas forcément
au maximum global, comme c’est le cas en partant de [−42,−42], il permet d’aboutir à un maximum
local élevé qui présente, de plus, l’avantage d’être moins sensible à une erreur sur l’orientation de plis
que ne peut l’être le maximum global placé sur la deuxième diagonale, lieu de fortes discontinuités.
6.2.2.2. Algorithme SimpleGA
L’algorithme génétique de la méthode SimpleGA est détaillé dans la documentation openMDAO.
À des fins de comparaison avec la méthode COBYLA, les résultats de la recherche des optima des
coefficients de la matrice de souplesse sont présentés tableau 6.3.
Si l’on retrouve bien les mêmes solutions optimales, au pas de recherche de l’algorithme près, la
durée d’exécution est beaucoup plus importante que pour la méthode COBYLA, bien qu’elle reste
encore inférieure à celle du calcul exhaustif (4650 s).
On évalue ensuite la méthode SimpleGA sur la recherche de la vitesse critique maximale, dans les
mêmes conditions que pour la méthode COBYLA. Les résultats sont présentés tableau 6.4.
L’emploi d’une méthode génétique pour des fonctions suffisamment régulières, comme le sont
les coefficients de la matrice de souplesse, n’est pas justifié au regard de l’efficacité d’algorithme
plus rapide comme COBYLA. En revanche, ce type de méthode trouve tout son intérêt pour des
fonctions beaucoup moins régulières comme c’est le cas pour la vitesse critique qui présente de fortes
discontinuités. Bien que le temps de calcul soit élevé, il reste néanmoins inférieur au calcul exhaustif
TABLE 6.4. – Optimisation de la vitesse critique par l’algorithme SimpleGA
Table 6.4. – Critical peed optimisation using SimpleGA algorithm.
drapage valeur (m/s)
temps (s)
initial final référence optimisation référence
[0,0] [43,−48]
[−51,45]
22,9
22,9
4383
[−45,45] [−45,41] 22,9 4442
[42,42] [43,−48] 22,9 3920
[−42,−42] [43,−47] 22,9 4154
120
6.2. Optimisation d’une plaque composite à 2 plis d’orientation variable
(8793 s), d’autant plus que les capacités de parallélisation des calculs, naturelles pour des algorithmes
génétiques, n’ont en l’occurrence pas été exploitées. De plus, quelque soit la méthode utilisée, on voit
bien ici tout l’intérêt de mettre l’accent sur la rapidité du code de calcul aéroélastique (paragraphe
4.2.2), sans quoi la durée de ce type d’optimisation deviendrait vite rédhibitoire, comme elle le serait
également avec un modèle haute fidélité.
On constate ici, à travers cet exemple simple de plaque plane flexible composite à deux plis d’orien-
tations variables, l’intérêt que revêt l’emploi de méthodes d’optimisation par rapport à une approche
directe. Intérêt d’autant plus prégnant qu’une solution ne sera pas optimale uniquement au regard de
ses performances aéroélastiques, mais aussi aérodynamiques et structurales, ou encore en terme de
mécanique du vol. En effet, l’exemple traité, s’il est un outil précieux par sa simplicité pour évaluer
la performance du code de calcul, n’est pas utilisable pour une application réelle dans la mesure où le
couplage stabilisant de flexion/torsion est tellement fort que la voilure cherche constamment à annuler
son incidence et donc l’effort de portance qu’elle génère. C’est en cela que la capacité de GEBTAero
a être utilisé comme un module au sein d’une plateforme multidisciplinaire est un atout précieux qu’il
conviendra de valoriser à travers de futurs travaux.
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La conception d’un drone HALE solaire, disposant d’une endurance quasi-infinie, seulement res-
treinte par des considérations de maintenance, est un défi majeur posé aux concepteurs d’aéronefs.
Ce défi, matérialisé par le concept de pseudo-satellite haute altitude, n’est relevable qu’à travers une
approche multidisciplinaire, pour laquelle la recherche de performances aérodynamique et structurale
ne se fait pas aux détriments de la performance aéroélastique. De fait, les structures très légères do-
tées de voilures à finesse maximisée, présentent un grand allongement et une grande souplesse qui les
rendent vulnérables aux interactions fluides/structures destructrices que sont le flottement et la diver-
gence statique. Pour garantir un domaine de vol exempt de telles interactions, sans grever le bilan de
masse extrêmement exigeant de ce type d’aéronefs, des solutions innovantes sont envisagées. Parmi
elles, figurent le tissage aéroélastique, technologie qui consiste à exploiter les couplages générés par
l’anisotropie des matériaux composites, en particulier le couplage entre la flexion et la torsion de la
voilure, pour interagir avec le comportement aéroélastique. Cette technique nécessite des outils de
modélisation dédiés capable de prendre en compte à la fois l’anisotropie des matériaux employés et
les grands déplacements et grandes rotations de voilures très souples. Le coût de calcul d’une ap-
proche haute fidélité capable de modéliser cette physique complexe est encore très élevé et justifie le
développement de modèles d’ordre réduit adaptés aux phases de préconception.
L’un de ces modèles est développé dans ces travaux. Exploitant l’hypothèse de grand allongement
de la voilure, le choix s’est porté sur une approche 2D par tranche, couplant une théorie de poutre
anisotrope géométriquement exacte à un modèle aérodynamique instationnaire analytique bidimen-
sionnel. Partant d’un code de calcul structural existant, la modélisation des efforts aérodynamiques
ainsi que leur couplage fort avec le modèle de poutre sont implémentés en langage Fortran afin de
fournir un noyau de calcul performant, s’appuyant sur des bibliothèques de solveurs optimisés. Un
pré/postprocesseur, codé en langage Python, est ajouté pour permettre notamment l’homogénéisation
des sections droites composites (passage du 3D au 1D), le calcul des vitesses critiques et la visualisa-
tion des modes aéroélastiques. L’implémentation est réalisée suivant une approche open source avec
la création d’une interface destinée à faciliter l’utilisation du programme au sein d’une plateforme
d’optimisation multidisciplinaire, comme par exemple openMDAO. Le code de calculs, appelé GEB-
TAero, est évalué à l’aide de cas tests issus de la littérature. Ces derniers ne balayant pas l’intégralité
du spectre des capacités du programme, ils sont complétés par une campagne d’essais en soufflerie
au cours de laquelle des plaques souples métalliques et composites sont testés, dont certaines uti-
lisent le tissage aéroélastique. Au delà de la validation du code de calcul, cette campagne a permis
d’illustrer la complexité des phénomènes rencontrés, mettant en évidence des effets non linéaires avec
notamment la présences d’harmoniques dans les spectrogrammes et de fortes hystérésis de vitesse sur
l’instabilité de flottement. Enfin, une illustration des capacités d’utilisation de GEBTAero pour opti-
miser les performances aéroélastiques est présentée sur un cas simple de plaque souple composite à
deux plis d’orientation variables. Cet exemple a permis de mettre en exergue tout l’intérêt d’un code
aéroélastique optimisé en temps de calcul, les durées d’exécutions étant déjà conséquentes malgré la
simplicité de la configuration évaluée.
Ces travaux présentent des résultats encourageants à plusieurs titres. Tout d’abord, la précision
de calcul des vitesses critiques aéroélastiques s’avère pertinente dans le cadre de préconception de
voilure flexible et/ou composite. Ensuite, la rapidité et l’automatisation du calcul de ces mêmes vi-
tesses est un atout clé de GEBTAero qui en fait un outil de choix pour une utilisation dans un cadre
d’optimisation multidisciplinaire. Enfin, l’approche open source facilite l’enrichissement de cet outil
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pour lui permettre la modélisation de phénomènes supplémentaires. Parmi eux, l’ajout d’un modèle
de décrochage permettrait de mieux simuler les phénomènes de cycles limites. De même, l’ajout des
équations de la mécanique du vol au sein du système d’équations aéroélastiques rendrait possible la
prise en compte du couplage des modes rigides de l’avion avec les modes aéroélastiques de la voilure
encastrée. De tels ajouts ouvrirait alors la voie au traitement de l’impact des rafales de vent sur ce
type d’aéronefs, problématique importante des HAPS comme le rappelle l’accident du drone Helios.
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Summary
Chapter 1
First of all, the concept of solar powered aircraft with years of endurance, namely High Altitude
Pseudo Satellite (HAPS), is presented. It can either be a lighter-than-air or an heavier-than-air. In
this last case, it consists in a High Altitude Long Endurance (HALE) drone flying at an altitude
of about 20km (figure 1.1). The on-board power is very low (figure 1.2) and implies a very high
lift-to-drag ratio and a very lightweight airframe. Such aircraft have very flexible wings vulnerable
to destructive aeroelastic instabilities like torsional divergence or flutter. A famous example is the
accident of the NASA solar drone Helios on June 26, 2003 (figure 1.3). A huge research effort
is currently conducted to tackle those challenges, some HAPS projects, ongoing or disrupted, are
presented on figure 1.4. One promising way to overcome the aeroelastic issues is to exploit the
anisotropy of composite materials. This technology, called aeroelastic tailoring, requires a proper
modelling. Because of the high computational cost, reduced order models are still useful in early
stage of design. One of these models, dedicated to high aspect ratio anisotropic very flexible wing, is
developed in this work.
Chapter 2
In this chapter, an overview of fluid/structure interaction, with a focus on aeroelasticity, is given
(figure 2.1). Three classes of interactions are distinguished : Vortex Induced Vibration (VIV), Tur-
bulence Induced Vibration (TIV) and Movement Induced Vibration (MIV). A particular focus is laid
on MIV which includes torsional divergence and flutter. Thanks to a dimensionless analysis, the
reduced frequency is defined and permits to determine the set of hypothesis adapted to each configu-
ration (figure 2.2). Then, the typical 2D airfoil model (figure 2.3) is used to described the aeroelastic
phenomenon depending on the reduced frequency, namely torsional divergence, classical flutter, stall
flutter and unsteady flutter. After that, the guiding principles of the Classical Laminate Theory (CLT)
are exposed in order to introduce the structural coupling used by the aeroelastic tailoring.
Chapter 3
The aeroelastic reduced order model developed in this work is presented. It consists in a tight
coupling between a beam model and an unsteady aerodynamic strip theory. On the structural side, the
choice fell on the geometrically exact beam theory developed by Hodges [Hod90] and implemented
by Yu and Blair in an open source structural solver [YB12]. This model is adapted to anisotropic beam
with large displacement and large rotation, subject to the strains being small. On the aerodynamic
side, a finite state induced flow model, developed by Peters [PKC95] is used. Both models are
included in a weak formulation leading to a coupled system of non linear equations 3.29. The modal
analysis strategy relies on the computation of only a few eigenvalues corresponding to the aeroelastic
modes of interest. A pre/postprocessor is coded in Python. It contains notably a composite beam
periodic boundary homogenisation routine using a method developed by Cartraud [CM06], a critical
speed computation algorithm and a mode plotting routine. It results in an open source program,
named GEBTAero able to quickly compute critical speeds, particularly dedicated to optimisation
purposes. The computation code features are presented in figure 3.7, the pre/postprocessor diagram
class in figure 3.8.
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Chapter 4
First, the homogenisation routine accuracy is assessed using analytical values of isotropic simple
shape sections for various numbers of elements (figure 4.1 to 4.7). Then, the accuracy and the com-
putation time of GEBTAero are discussed using aeroelastic test cases from the literature, namely the
Goland wing [Gol45] and the Patil wing [Pat99]. The results show a good agreement with similar
reduced order model like NATASHA [Pat99], UM/NAST [Su08] and Aeroflex [RPdSdS12] (table 4.3
and 4.4). The computation time performance is excellent (figure 4.10), with a linear growth depend-
ing on the number of beam elements, which is a promising result for complex wing configurations. In
order to asses the anisotropic capacity of the program, the Patil wing test case is modified to introduce
a structural bending/twisting coupling. It is done using a composite box beam (table 4.5) in order to
give a realistic coupling coefficient. It shows the capacity of aeroelastic tailoring to compensate the
effect of gravity which tends to lower critical speed (figure 4.12).
Chapter 5
In addition, a wind tunnel campaign is conducted in École de l’Air to produce more validation data.
In order to asses the computation capabilities of GEBTAero in terms of geometrical non linearities and
anisotropic materials, specimens tested are metallic (figure 5.6) and composite (figure 5.19) flexible
high aspect ratio flat plates. Sensors used are strain gauges and micro-accelerometers. The latter
show better results. For the metallic plates, PSD are plotted for different flow speeds and different
half-spans (figure 5.7, 5.9 and 5.11). For the composite plates, thanks to the flow speed measurement
synchronisation, spectrogram are plotted for the different laminate layups (figure 5.20 to 5.25). Phase
portraits are also plotted to examine instabilities nature, both for metallic (figure 5.15) and composite
(figure 5.30) plates. The measured flutter speed presents a good agreement with simulation data
(figure 5.17 and 5.26), with however two caveats. Firstly, on metallic plate, a very slow bending
mode tends to modify the static deflection of the wing, which is a key parameter of flutter speed.
Secondly, the manufacturing process of laminate plates introduces uncertainties on the flutter speed
computation, in particular relative to the plate thickness. All in all, this experimental campaign has
been rich in lessons beyond the scope of the computation code validation.
Chapter 6
In this chapter, thanks to its computation swiftness, GEBTAero is used within the multidisciplinary
optimisation program openMDAO. The studied case is a flexible two-ply composite laminate with
various plies orientations. An exhaustive computation of flexibility matrix coefficient and critical
speed (both divergence and flutter) is conducted on 3600 layups (figure 6.1 to 6.4). It gives us a refer-
ence to assess the accuracy of two different optimisation algorithms available in openMDAO, namely
COBYLA and simpleGA. Both are gradient free, COBYLA is based on a linear approximation while
SimpleGA is a genetic algorithm. COBYLA shows good performances for smooth functions like
flexibility matrix coefficients (table 6.1). However, SimpleGA is more suitable for discontinuous
functions like critical speed (table 6.4), knowing that it is much slower than COBYLA but more
accurate (table 6.2).
Chapter 7
To conclude, GEBTAero appears to be well adapted to aeroelastic tailoring optimisation within
a multidisciplinary framework. Its capacities could usefully be extended with the addition of flight
mechanic equations and a stall model, preferably in a tightly coupled manner. In so doing, gust impact
on very flexible airframe, which is a key issue for the advent of HAPS technology, could be taken
into account.
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A. Théorie des stratiﬁés
A.1. Loi de comportement d'un pli hors axe
On rappelle que le repère du pli (l, t,e3) est obtenu à partir du repère du stratifié
(
x,y,z
)
par une
rotation d’un angle θ autour de z (Fig. 2.13. On note c = cosθ et s = sinθ .
A.1.1. Matrice de rigidité
La matrice de rigidité dans le repère du stratifié Qˆ en fonction de l’angle de rotation θ est égale à :
Qˆ =
 Qˆ11 Qˆ12 Qˆ16Qˆ12 Qˆ22 Qˆ26
Qˆ16 Qˆ26 Qˆ66

avec
Qˆ11(θ) = c4E¯l + s4E¯t +2s2c2(2G¯lt +νtlE¯l) (A.1)
Qˆ22(θ) = s4E¯l + c4E¯t +2s2c2(2G¯lt +νtlE¯l) (A.2)
Qˆ66(θ) =
(
c2− s2)2 Glt + s2c2(E¯l + E¯t −2νlt E¯l) (A.3)
Qˆ12(θ) =
(
c4+ s4
)
νtlE¯l + s2c2(E¯l + E¯t −4Glt) (A.4)
Qˆ16(θ) = sc
[(
c2− s2)(νtlE¯l−2Glt)− c2E¯l + s2E¯t] (A.5)
Qˆ26(θ) = sc
[(
s2− c2)(νtlE¯l−2Glt)− s2E¯l + c2E¯t] (A.6)
en rappelant que E¯l = El/(1−νltνtl) et E¯t = Et/(1−νltνtl).
A.1.2. Matrice de souplesse
De même, la matrice de souplesse dans le repère du stratifié Sˆ en fonction de l’angle de rotation θ
est égale à :
Sˆ =

1
Ex
−νyxEx
ηx
Ex
−νxyEx 1Ey
ηy
Ey
ηx
Ex
ηy
Ey
1
Gxy

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avec :
Ex(θ) =
1
c4
El
+ s
4
Et
+ s2c2( 1Glt −2
νlt
El
)
(A.7)
Ey(θ) =
1
s4
El
+ c
4
Et
+ s2c2( 1Glt −2
νlt
El
)
(A.8)
Gxy(θ) =
1
(c2−s2)2
Glt
+4s2c2( 1El +
1
Et
+ 2νltEl )
(A.9)
νxy
Ex
(θ) =
1
s2c2( 1Glt − 1El − 1Et )+
νlt
El
(c4+ s4)
=
νyx
Ey
(A.10)
ηx
Ex
(θ) = 2sc
[(
s2− c2)(νlt
El
− 1
2Glt
)
+
s2
Et
− c
2
El
]
(A.11)
ηy
Ey
(θ) = 2sc
[(
c2− s2)(νlt
El
− 1
2Glt
)
+
c2
Et
− s
2
El
]
(A.12)
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B. Exemple de script GEBTAero
Un script exemple donnée avec le code de calcul est retranscrit ci-dessous. Il permet d’utiliser
la plupart des fonctionnalités du programme dans le cas de voilures isotropes pour lesquelles les
caractéristiques de la section droites sont renseignées directement sans homogénéisation préalable.
## This example show a number of applications on
isotropic wing using data from literature test cases
(the example uses the "Patil wing")
#after the problem setting each pplication is in a if
codeblock. To use an application , decomment "if True
:" and comment "if False:"
import numpy as np
import os
from gebtaero import *
# Wing parameters
Chord = 1. #Wing chord
parameterA = 0 #Distance between mid chord and
reference line (cf article)
EIg2 = 2e4 #Bending stiffness (span -wise)
EIg3 = 0 #Bending stiffness (chord -wise) ( if 0 :
the ddl is suppressed)
GJ = 1e4 #Torsional stiffness
I22 = 1e-5 #Mass moment of inertia around chord axis
(<<I33)
I33 = 0.1-I22 #Mass moment of inertia around
reference line
I23 = 0. #product of inertia
Nu = 0 # Distance between Center of Gravity and
Elastic Axis (>0 if the CG is behind the EA)
Mu = 0.75 #Mass per unit length
SectionLength = 16 #Wing section length (Wing length in
case of a unique section)
ndiv = 24 #Number of finite element per wing section
RefPoint = np.zeros ([3]) #Wing origin
WingAxis = np.zeros ([3]) #Wing axis
WingAxis [1] = 1. # the wing axis is ya (no sweep
angle and no dihedral)
WingTwist = 0. # no twist angle
# Cross Section definition
CS = CrossSection ()
CS.SetFlexibilityMatrixByIsotropicValues(EIg2 ,EIg3 ,GJ)
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CS.SetMassMatrix(Mu,I22 ,I33 ,I23 ,Nu)
# Frame definition (frame b)
Frame = Frame(WingAxis ,WingTwist)
# Creation of a wing section
Section = WingSection(Chord ,parameterA ,ndiv ,
SectionLength ,CS,Frame)
# Creation of a wing
IsoWing = Wing("Patil",RefPoint)
IsoWing.AppendWingSection(Section)
# Creation of a simulation object
Simu = Simulation(IsoWing)
# algorithm parameters
verbosity = 0 # 0 = without log , 1 = with log
#~ Flight parameters
AlphaAC = 0 # Aircraft angle of attack
BetaAC = 0 # Aircraft yaw angle
Rho = 0.0889 # Air density
Vinf = 10 # Upstream Velocity
AeroFlag = 3 # type of aerodynamic model used : 0
= no aero , 1 = quasi -steady , 2= quasi -steady with
added mass , 3 = unsteady (Peters)
GravFlag = 1 # 0 = without gravity forces , 1 =
with gravity forces
###########################
#
---------------------------------------------------------#
# static wing structural modes (no velocity)
# ~ if True:
if False:
Nev = 8 #maximum number of modes to be computed
Vinf = 0. # Upstream Velocity
vtk = 1 # 0 = no output file , 1 = creation of a
folder with output vtk file (vtk format to be
used in paraview)
Modes = Simu.Eigenvalues(Vinf ,Rho ,AlphaAC ,BetaAC ,
AeroFlag ,Nev ,GravFlag=0,verbosity=1,vtk=1)
VtkFolder = os.getcwd ()+"/PatilModes.dat_vtk/"
VtkName = "PatilModes.dat"
GebtPlot.WriteParaviewScript(VtkFolder ,VtkName)
#Launch the paraview script
RunParaviewScript("pvscript.py")
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###########################
#
---------------------------------------------------------#
# static loads due to gravity at the wing root
if True:
# ~ if False:
Static = Simu.StaticLoads(Vinf ,Rho ,AlphaAC ,BetaAC ,
GravFlag=1,verbosity =1)
###########################
#
---------------------------------------------------------#
# Computation of critical speed (divergence and flutter)
# ~ if True:
if False:
DeltaV = 0.1 # Critical velocity tolerance
Vstep = 1 # Velocity step used in the
algorithm
mode = 3 # Algorithm setting : 0 = the first
critical speed , 1 = flutter only , 2 = divergence
only , 3 = flutter and divergence
Vmin = 0. # Lower boundary of the search
interval
Vmax = 100. # Upper boundary of the search
interval
Vcritique = Simu.ModalCriticalSpeed(Rho ,Vmin ,Vmax ,
Vstep ,DeltaV ,AeroFlag ,AlphaAC ,BetaAC ,GravFlag=
GravFlag ,verbosity=verbosity ,mode=mode)
print("Flutter speed =",Vcritique [0])
print("Flutter frequency =",Vcritique [1])
print("Divergence speed =",Vcritique [2])
###########################
#
---------------------------------------------------------#
# Plotting of the first aeroelastic modes
if True:
# ~ if False:
Nstep = 50 #Number of frequency values in the
interval
ModesToPlot = 5 #Number of Aeroelastic modes to
plot
Vmin = 0. # Lower boundary of the plotting
interval
Vmax = 50. # Upper boundary of the plotting
interval
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DeltaV = 0.01 # Velocity tolerance of the mode
correlation algorithm
CorrCoef =0.99 # Minimal mode correlation
coefficient allowed
Modes = Simu.EigenTabSorted(Rho ,Vmax ,DeltaV ,Nstep ,
AeroFlag ,ModesToPlot ,ModesToPlot ,AlphaAC ,BetaAC ,
CorrCoef =0.99, GravFlag=GravFlag ,verbosity =1)
#ReducedDamping: True if the real part of the mode
is converted into reduced damping; DampAxis: True
if the damping scale is reduced to Damp Scale
value
GebtPlot.EigenFreqDamping(Modes[0],Modes[1],
ReducedDamping=True ,DampAxis=True ,DampScale =0.01)
###########################
#
---------------------------------------------------------#
# making a temporal simulation of the flutter phenomena
if True:
# ~ if False:
# a modal flutter speed and frequency is first
calculated ,
Vmin = 0.
Vmax = 100
DeltaV = 0.1
NbPeriod = 100 #number of period used to
calculate the initial simulation time; the
simulation is adjusted after a first simulation
with a shorter period to catch the phenomena
before too much displacement
StepByPeriod = 100 #number of time step per
period
CoefPerturb = 0.0001 #a vertical speed to
initiate the flutter is applied during one period
with a coefficient relative to the upstream
velocity
CoefVinf = 1.2 #the simulation is done a V =
ModalFlutterVelocity*CoefVinf
Nvtk = 1000 #number of vtk output file
FlutterLimit = 0.4 #value of the maximal
angular deformation (radian) of the wing which
will trigger the temporal flutter state
# Realisation of temporal simulation and creation a
a vtk file folder "PatilTempFlutter.dat_vtk /" in
the work directory
Simu.FlutterVtk(Rho ,Vmin ,Vmax ,DeltaV ,AeroFlag ,
AlphaAC ,BetaAC ,NbPeriod ,StepByPeriod ,CoefPerturb ,
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CoefVinf ,Nvtk ,FlutterLimit ,GravFlag=GravFlag ,
verbosity =1)
# write a paraview script with the vtk folder
VtkFolder = os.getcwd ()+"/PatilTempFlutter.dat_vtk/"
VtkName = "PatilTempFlutter.dat"
GebtPlot.WriteParaviewScript(VtkFolder ,VtkName)
#Launch the paraview script
RunParaviewScript("pvscript.py")
141

.
Apport de l’anisotropie des matériaux composites aux performances aéroélastiques des ailes à grand
allongement de drones HALE
L’endurance d’un aéronef, correspondant à la durée maximale durant laquelle ce dernier peut rester en vol, est un para-
mètre fondamental pour caractériser la performance d’un plus lourd que l’air. Depuis l’apparition des panneaux photovol-
taïques et leurs premières utilisations sur des aéronefs, l’idée d’une endurance virtuellement infinie, uniquement restreinte
par des considérations de maintenance, fait son chemin au sein de la communauté aéronautique. Cette idée, matérialisée
dans le concept de pseudo-satellite de haute altitude (High Altitude Pseudo-Satellite ; HAPS) se heurte toutefois à des ver-
rous technologiques persistants qui empêchent, aujourd’hui encore, son avènement malgré plusieurs décennies de recherche
et développement. Parmi ces verrous, l’un des plus complexes à appréhender concerne la performance aéroélastique de ce
type d’aéronef. En effet, la recherche drastique de performance, tant sur le plan aérodynamique et structural que sur la sur-
face de captation solaire offerte, impose la conception de voilures à grand allongement extrêmement légères. Ces dernières
sont alors nécessairement très souples, souplesse qui les rend particulièrement vulnérables à des interactions fluides/struc-
tures potentiellement destructrices comme le flottement ou la divergence statique en torsion. Les solutions classiques de
conception, permettant de se prémunir de ces phénomènes dangereux, reposent principalement sur la modification de la
répartition de masse et la rigidification des structures, ce qui pénalisent généralement le bilan de masse de l’aéronef et sont
donc à proscrire. Dans ce contexte, l’utilisation des spécificités des matériaux composites, largement utilisés pour ce type
de structure en raison de l’excellent rapport performance/masse qui les caractérisent, est une piste prometteuse. Parmi ces
spécificités, l’anisotropie représente un choix intéressant dans la mesure où elle permet de coupler le comportement en
flexion et en torsion d’une voilure et ainsi de modifier son comportement aéroélastique. Cette technique, appelée tissage
aéroélastique, nécessite des outils de modélisation dédiés, à la fois pour prendre en compte l’anisotropie des matériaux em-
ployés et les grands déplacements et grandes rotations subies des structures très flexibles. Ce type de modèle, d’ordre réduit
en raison du coût de calcul exorbitant que représenterait encore une approche haute fidélité, fait actuellement l’objet d’un
effort de recherche important concourant à cette quête d’une endurance infinie. L’un de ces modèles d’ordre réduit, cou-
plant une théorie de poutre anisotrope en grand déplacement et grande rotation à un modèle aérodynamique instationnaire,
est développé dans ces travaux sous le nom de GEBTAero. Pour répondre au défi de complexité d’une voilure composite
optimisée pour le concept de HAPS, l’accent est mis sur la performance de calcul et l’interopérabilité du modèle avec le
choix d’une approche open source et son implémentation au sein d’une plateforme d’optimisation multidisciplinaire. La
précision et la rapidité du programme sont évaluées à l’aide de cas tests issus de la littérature, en comparaison à d’autres
modèles adaptés à cette physique. Ces résultats sont complétés par une campagne d’essais en soufflerie conduite à l’École
de l’Air sur des plaques planes très souples, métalliques et composites, permettant ainsi à la fois de tester le code de calcul
et d’abonder les résultats expérimentaux de la littérature. Le modèle est alors utilisé pour produire des solutions optimales
de voilures à géométrie simple utilisant le tissage aéroélastique, mettant ainsi en valeur le gain substantiel de performance
que cette technique permet.
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Composite materials anisotropy contribution to aeroelastic properties of HALE drone high-aspect-ratio
wings
Aircraft endurance, which is the maximal duration of a flight, is a key feature of an heavier-than-air. Since the invention
of photovoltaic cells and their first use on aircraft, the idea of a virtually infinite endurance, only restrained by maintenance
issues, gain ground in the aviation community. This idea, materialised in the High Altitude Pseudo Satellite (HAPS) con-
cept, is facing persistent technological barriers, preventing its achievement, despite decades of research and development.
Among these barriers, one of the most complex to face is the aeroelastic performance of this type of aircraft. Indeed, the
overwhelming need for performance in terms of aerodynamics, structures and available surface for solar cells, leads to the
design of a lightweight high aspect-ratio wing. It results in a very flexible airframe, particularly vulnerable to destructive
fluid/structure interactions like flutter or torsional divergence. Classical solutions designed to push further aeroelastic criti-
cal speed mostly rely on the stiffening of the airframe or the adjustment of mass distribution. Both options are detrimental
to mass balance which is a key feature of HAPS. In that context, using composite materials specific features appears to be
a suitable alternative. Among them is the anisotropy which is an interesting approach insofar as it permits the coupling
of the bending and twisting behaviour of the wing and then to modify aeroelastic performances. This technology, namely
the aeroelastic tailoring, requires specific modelling tools, for taking into account both material anisotropy and large dis-
placement and rotation of the wing. The type of model, still of reduced order because of the prohibitive cost of a high
fidelity model, is under extensive research since it contributes to the goal of an infinite endurance. One of theses reduced
order models, coupling a large displacement and large rotation anisotropic beam theory with an unsteady aerodynamic
theory is developed in this work. In order to face the challenge of a HAPS optimised airframe, a particular emphasis is
being placed on its computation performance and interoperability, thanks to an open source implementation suitable for
use within a multidisciplinary optimisation framework. Accuracy and computation speed are assessed using test cases from
literature and compared to other suited reduced order models. These results were completed by a wind tunnel test campaign
conducted in École de l’Air on flexible flat plate, both metallic and composite, thereby enabling both program testing and
literature results contribution. Lastly, the model is used to produce a simple shape optimised wing, highlighting aeroelastic
performance gains provided by this technology.
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